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Sommario 
 
La presente Tesi ha lo scopo di dimensionare strutturalmente, in via 
preliminare, la parte terminale della fusoliera di un velivolo non convenzionale 
di tipo PrandtlPlane. Il seguente lavoro è partito da delle geometrie preesistenti 
da cui sono stati presi come riferimento determinati parametri fondamentali 
come la sezione della fusoliera e la sua lunghezza. Lo studio è stato suddiviso 
in cinque parti principali : nella prima parte si è ridisegnata la fusoliera 
adottando la sezione di riferimento e si è ridefinito tutto l’allestimento interno; 
nella seconda parte si è progettata la struttura degli attacchi dei motori in 
fusoliera e dimensionata in via preliminare; nella terza parte si è progettata la 
struttura dei doppi impennaggi verticali e dimensionata anche questa in via 
preliminare; nella quarta parte si è progettata la struttura del bulkhead e della 
sua ordinata di supporto e dimensionata a fatica sempre con carattere 
preliminare e, nell’ultima parte, si è eseguita un’analisi agli elementi finiti con 
codice Nastran-Patran della struttura del bulkhead e degli attacchi dei motori. 
Infine si è svolta un’analisi dei pesi della struttura completa del tronco di 
fusoliera posteriore. 
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INTRODUZIONE 
 
Le previsioni per i prossimi venti anni indicano che il traffico aereo-passeggeri 
aumenterà di oltre il 5% all’anno,  soprattutto nelle medie e lunghe tratte. 
I problemi della riduzione dei costi e della compatibilità ambientale nel trasporto 
aereo, sono al centro della politica della Comunità Europea ormai da anni, 
come risulta dal quinto e sesto Programma Quadro. In tale contesto, sono stati 
definiti i requisiti dei velivoli della futura generazione, oggetto di numerosi 
dibattiti e precisati nel documento Vision 2020 emesso da parte della Advisory 
Council of Aeronautic Research in Europe nell’Ottobre del 2002. 
Questi requisiti possono essere riassunti nei seguenti punti : 
 
1. Riduzione dei D.O.C. ( Direct Operative Cost ) di almeno il 30%. 
2. Riduzione del rumore. 
3. Riduzione delle emissioni inquinanti da parte dei propulsori. 
4. Più comfort per i passeggeri. 
5. Riduzione dei tempi di imbarco di passeggeri e bagagli di almeno il 10-12%. 
6. Aumento della capacità di carico. 
7. Possibilità di operare con le piste e gli aeroporti già esistenti. 
8. Incremento della vita operativa. 
9. Riduzione degli investimenti iniziali e dei costi di manutenzione. 
10.  Mach di crociera non inferiore a 0.85. 
11.  Sicurezza attiva e passiva. 
 
Il problema della riduzione dei D.O.C, delle emissioni inquinanti e del rumore 
può essere affrontato con l’utilizzo di nuove tecnologie che però non possono 
portare benefici a breve, così da poter conseguire l’obiettivo dell’abbattimento 
dei costi del 30%. 
Un altro modo per ridurre i costi potrebbe essere quello di incrementare il 
numero di passeggeri per volo utilizzando velivoli più grandi, ma questo non è 
applicabile per le tratte brevi, inoltre l’aumento di dimensioni è limitato dai 
regolamenti aeroportuali che impongono un’area occupata dal velivolo non più 
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grande di 80 m x 80 m, quindi questa soluzione si ferma al velivolo Airbus A-
380  che ha raggiunto questi requisiti. 
Per quanto riguarda la sicurezza, si può pensare alla sopravvivenza dei 
passeggeri studiando strutture nuove più resistenti agli impatti e alle fiamme. 
Per ridurre i consumi e quindi le emissioni, si può pensare ad uno studio più 
accurato dell’aerodinamica; infatti, una riduzione dell’1% della resistenza 
farebbe ridurre di 400.000 litri il consumo di un velivolo per anno e quindi di 
circa 5.000 Kg  le emissione di gas nocivi nell’atmosfera. 
Nei velivoli da trasporto durante la fase di crociera la resistenza è data, in 
accordo con Airbus, per circa il 47% dalla resistenza di attrito e per il 43% dalla 
resistenza indotta; quest’ultima dipende dalla portanza e dalla sua distribuzione 
lungo l’apertura alare. 
Oggi si ricercano nuove soluzioni per la riduzione dell’attrito tramite, ad 
esempio, l’aspirazione dello strato limite, mentre una possibile soluzione 
innovativa potrebbe essere lo studio di una aerodinamica non convenzionale. 
Da questo nasce l’idea di un velivolo di aerodinamica non convenzionale, 
basato su studi di Prandtl, condotti intorno agli anni ventise, secondo i quali il 
sistema portante con minore resistenza indotta è un wing box chiamato Best 
Wing System nel quale sono rispettate le seguenti condizioni : 
 
• Stessa distribuzione di portanza sulle due ali 
• Stessa portanza totale sulle due ali 
• Distribuzione a “ farfalla ” nelle paratie laterali 
 
Prandtl dimostrò che quando si presentano queste condizioni la velocità dei 
vortici lungo l’ala è costante, ed è nulla quella sulle paratie. Il sistema aumenta 
la sua efficienza con l’aumento del gap tra le due ali e il rapporto tra la 
resistenza indotta del Best Wing System e l’ottimo del monoplano, a parità di 
portanza totale, è stato determinato da Prandtl e pubblicato nel documento 
NACA TN 182 del 1924. Questa soluzione fu ricavata con una procedura 
approssimata  ma è stata confermata da una più accurata eseguita da Frediani 
e Montanari nel 1999 con il risultato che ha confermato la riduzione della 
resistenza indotta del 20-30% rispetto ad un monoplano con la stessa apertura 
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alare e stessa portanza totale, con i valori del rapporto tra gap e apertura alare 
compresi in un intervallo del 10-20 %. 
Lo sviluppo di una configurazione innovativa basata sul criterio del Best Wing 
System  è iniziato presso l’Università di Pisa nel 1993 e, in onore di Prandtl, 
tale configurazione è stata chiamata PrandtlPlane. 
Gli studi relativi a tale configurazione hanno condotto ad un progetto nazionale 
di ricerca, cofinanziato dal Ministero delle Università nel periodo 2000-2002, al 
quale hanno partecipato cinque Università italiane coordinate dall’Università di 
Pisa. 
In un lavoro di Tesi precedente [1] è stata studiata in via preliminare una 
configurazione Prandtlplane da circa 250 posti, caratterizzata da una fusoliera 
del tutto innovativa rispetto ad un velivolo tradizionale; risultando, per ragioni 
aerodinamiche, più larga e più corta. Questo ha comportato lo studio di 
soluzioni strutturali ad oggi mai sperimentate; un esempio è il lavoro relativo 
alla Tesi di laurea [2] a cui verrà fatto cenno nel seguito, nella quale è stato 
affrontato il problema della progettazione preliminare della sezione di fusoliera 
in corrispondenza dei carrelli principali. 
La presente tesi, partendo da questi due lavori precedenti, si pone l’obiettivo di 
studiare soluzioni strutturali, a livello preliminare, per il tronco di fusoliera 
posteriore. In particolare vengono prese in esame le strutture di attacco dei 
motori, dei due impennaggi verticali e del bulkhead che delimita la zona non 
pressurizzata. 
Le soluzioni strutturali sono state definite attraverso criteri ispirati a modelli di 
minimo peso e, per quanto riguarda l’attacco dei motori ed il bulkhead, sono 
state verificate con un metodo agli Elementi Finiti. 
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Figura 1 – Prandtl Plane. 
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VELIVOLO PRANDTL PLANE DA  
 
250 POSTI 
 
 
1.1 Introduzione 
 
L’incremento del traffico aereo è supposto in crescita di oltre il 5 % all’anno nel 
prossimo ventennio, specialmente nelle rotte intercontinentali. Per far fronte a 
questa crescita una delle possibilità prospettate dai costruttori di aerei è quella 
di trovare nuove configurazioni in grado di contenere più passeggeri per tratte 
più lunghe senza scalo, come nel caso del velivolo Airbus A-380 doppio ponte.  
I nuovi requisiti da rispettare saranno i seguenti : 
 
• Requisiti commerciali :  
Per ridurre i costi di trasporto si richiede di poter volare con 
configurazioni che abbiano meno peso e minore resistenza; inoltre i 
passeggeri dovranno volare con maggiore comfort di quello attuale con 
maggior spazio disponibile, meno vibrazioni e maggiore possibilità di 
movimento. 
Per i velivoli di grandi dimensioni sarà richiesta anche la possibilità di 
diminuire i tempi di imbarco e sbarco di passeggeri e merci. La velocità 
di crociera è, come nei velivoli attuali, di Mach 0,85. 
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• Requisiti economici : 
I costi operativi diretti dovranno essere ridotti di almeno il 30 % nei 
prossimi venti anni. 
Tale requisito è stato definito da parte della Comunità Europea 
nell’ambito del 6° programma Quadro e deriva dalla visione Europea di 
sviluppo sostenibile. Una riduzione così elevata dei D.O.C. non sembra 
compatibile con le attuali configurazioni; perciò, sullo stesso Programma 
Quadro, viene reintrodotta la sfida delle configurazioni innovative. 
 
In questa ottica si inserisce la presente tesi che, partendo da lavori precedenti, 
prosegue gli studi concettuali sul Prandtlplano, una configurazione innovativa 
che presenta bassa resistenza indotta. 
In particolare, viene fatto riferimento ad un velivolo di 250 posti il cui studio 
preliminare è stato affrontato nella Tesi Bottoni-Scanu [1], mentre alcuni suoi 
particolari strutturali, come le ordinate, sono stati affrontati nella tesi Bernardini 
[2]. 
 
 
1.2 Fusoliera e cono di coda 
 
La fusoliera del Prandtlplano è caratterizzata da una larghezza maggiore ed 
una lunghezza minore rispetto ad una tradizionale. Questo è dovuto sia a 
ragioni aerodinamiche ( canale posteriore ) che strutturali ( distanza sufficiente 
tra i due fin ) ampiamente discusse nella tesi Bottoni-Scanu. 
Nel lavoro sopraccitato si è partiti da una sezione trasversale di fusoliera 
maggiorata per quanto riguarda : superficie calpestabile, volume interno per 
ogni passeggero, seggiolini, corridoi. Successivamente, nella tesi Bernardini, si 
è giunti ad una soluzione strutturale con volumi e superfici disponibili più 
prossimi a quelli dei velivoli convenzionali, per poter confrontare la soluzione 
PrandtlPlane con una tradizionale nelle stesse condizioni di esercizio ( 
volume/passeggero, superficie/passeggero, etc ). 
Un confronto tra la vecchia sezione trasversale di fusoliera e quella definitiva 
utilizzata anche in questa tesi è illustrato in figura 1.1. 
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Figura 1.1 – Confronto tra vecchia e nuova sezione. 
 
Utilizzando la nuova sezione trasversale si è ridisegnata tutta la fusoliera 
migliorandone l’aerodinamica sia con l’eliminazione della rientranza presente 
nella zona anteriore sia con la modifica di alcuni parametri che incidono sulla 
resistenza parassita. Nella Tesi Bottoni-Scanu si era fatta un’analisi preliminare 
della resistenza parassita generata dalla fusoliera del PrandtlPlano e si era 
visto che l’angolo di upsweep contribuiva in modo importante alla generazione 
di resistenza. Si era quindi calcolato tale contributo per due configurazioni, una 
con u = 10° ( 0,174 rad ) e una con u = 7° ( 0,122 rad ), e si erano confrontate 
le soluzioni con i dati presenti in letteratura di alcuni velivoli commerciali come il 
Boeing 767 300 e l’Airbus A 330 200 [1]. 
Si era quindi giunti alla conclusione che, come si evince dall’equazione ( 1.1 ), 
l’angolo di upsweep dovesse essere il più piccolo possibile per migliorare 
l’aerodinamica a valle della fusoliera, quindi il cono di coda doveva presentare 
un profilo il più possibile simmetrico, in modo tale da avere la bisettrice il più 
possibile coincidente con l’angolo di incidenza di crociera. 
In questa tesi si sono recepite queste specifiche e si è progettato, in maniera 
preliminare, un cono di coda con un angolo di upsweep di 3°; il contributo dato 
al CD0 e la riduzione ottenuta nel computo della resistenza parassita sono 
riassunti in tabella 1.1. 
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Nel design preliminare si è anche tenuto conto dell’angolo di seduta, pari a 15°, 
derivato dallo studio di centraggio dei carrelli effettuato nella Tesi Bernardini; 
una descrizione del cono di coda è data in figura 1.2. 
 
Figura 1.2 – Cono di coda. 
 
( D/q )upsweep = 3,83 · u 2.5 · Amax             (1.1) 
CD0 = ( D/q ) / Sref 
Sref = 356 m2 
u = angolo di upsweep ( rad ) 
Amax = area sezione trasversale massima 
 
Configurazione CD0 
10° (0,174 rad) 0,0048 
7 ° (0,122 rad) 0,0020 
3° (0,052 rad) 0,00024 
Boeing 767 300 0,0011 
Airbus A330 200 0,0024 
ΔCD0 0,00176 
 
Tabella 1.1 – Resistenza parassita. 
 
La nuova fusoliera presenta la stessa sezione trasversale massima della 
vecchia ( 35 m2 ), poiché si è dovuta necessariamente aumentare la sezione in 
prossimità dei carrelli centrali per fare spazio ai componenti strutturali di questi 
ultimi, ma presenta anche una superficie bagnata ridotta del 17%, passando 
dal valore iniziale di 985 m2 al valore attuale di 812 m2. 
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Questo ha permesso di ridurre ancora di più la resistenza parassita globale, 
essendo infatti : 
 
Dmisc
i
wiiif
Do CS
SQFFc
C +
⋅⋅⋅
=
∑
 
 
Dove  
CDmisc = ( d/q )upsweep + CD0 protuberances 
SWi =  superficie bagnata dell’i-esimo elemento. 
FFi = fattore di forma dell’i-esimo componente. 
Qi = fattore di interferenza per l’i-esimo componente. 
Cf = coefficiente di attrito superficiale per l’i-esimo componente. 
 
Nella modifica del profilo di tutta la fusoliera si è tenuto conto di tutti gli ingombri 
strutturali interni e si è cercato di mantenere lo stesso numero di passeggeri 
per ogni fila e lo stesso numero di containers compatibili con gli standard 
attuali, come verrà descritto nel paragrafo successivo. 
Nell’architettura originaria il cassone alare dell’ala anteriore, che ha un’altezza 
di circa la metà rispetto a quello di un’ala tradizionale, attraversa la fusoliera 
sotto il ponte di carico rendendo possibile il collocamento della stiva per tutta la 
lunghezza del velivolo; questa specifica è stata rispettata ottimizzando 
esclusivamente gli spazi interni. 
Un confronto tra la vecchia e la nuova fusoliera è illustrato in figura 1.3. 
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Figura 1.3 – Vecchio e nuovo profilo fusoliera. 
 
 
 
 
 
 
1.3 Allestimenti interni 
 
Con l’utilizzo della nuova sezione trasversale, che presenta una superficie 
calpestabile ed un volume interno ridotti, è stato ridefinito tutto l’allestimento 
interno del velivolo, sia bagagli che passeggeri. Inoltre si è dovuto avanzare la 
posizione del bulkhead, rispetto a quella originaria, per farla coincidere con la 
nuova posizione della trave di pavimento determinata come intersezione del 
nuovo piano del vano cargo con la fusoliera stessa; questo avanzamento ha 
inoltre consentito di poter inserire nella zona non pressurizzata i componenti 
strutturali relativi agli attacchi dei motori ed ai due fin. 
In figura 1.4 viene descritta la posizione del bulkhead relativa alla 
configurazione della tesi Bottoni-Scanu e confrontata con la nuova posizione. 
 
 
 
Figura 1.4 – Confronto posizioni bulkhead. 
 
 
Nonostante queste limitazioni, si è mantenuta la lunghezza originale della 
fusoliera, pari a 46,5 m, e si è operato esclusivamente, come già detto, sugli 
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allestimenti interni : si è ottimizzata la disposizione dei posti, si sono modificate 
le posizioni dei portelli di imbarco e di emergenza insieme ai portelloni di carico 
e scarico merci, si sono ridotti i volumi delle toilets e delle galleys, sempre nel 
rispetto delle normative, e si è ridotta la zona adibita al riposo dei piloti. 
Questo ha permesso, nonostante la notevole riduzione dei volumi interni, di 
ottenere nella nuova configurazione 250 posti a fronte dei 258 della 
configurazione iniziale, 48 in prima classe e 202 in seconda. 
Nelle figure seguenti viene illustrata la nuova disposizione dei posti in tutti i suoi 
particolari con le dimensioni delle toilets e delle galleys. 
Nella tabella 1.2 vengono invece riassunti il numero delle toilets e l’area totale 
delle galleys e vengono riportati anche i relativi AEA Requirements, a 
dimostrazione che il nuovo allestimento interno dei passeggeri è stato 
realizzato nel rispetto delle normative vigenti. 
 
 
 
Figura 1.5 – Allestimento generale. 
 
 
 
 
ToiletToilet
galley 
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Figura 1.6 – Prima isola relativa alla prima classe. 
 
 
Figura 1.7 – Seconda isola relativa alla seconda classe. 
 
 
 
 
Figura 1.8 – Terza isola relativa alla seconda classe. 
 
 
ToiletToilet
Toilet Toilet
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Figura 1.9 – Quarta isola relativa alla seconda classe. 
 
 
 
 
Allestimento passeggeri AEA Requirements 
N° toilets      8 1 toilet ogni 40 pax          7         
1ª isola   5,52m² 
4ª isola   2,34m² 
5ª isola 10,50m²  Area Galley 
Totale   18,36m² 
         0,05 m² per ogni      
           passeggero 12,5m² 
 
Tabella 1.2  
 
 
Anche per quanto riguarda il vano cargo, sono state rispettate le specifiche 
iniziali, mentre per la zona riposo si sono ridotte le cuccette da quattro a due. 
Una descrizione del vano cargo e della zona riposo piloti è data in figura 1.10 e 
1.11, mentre le figure 1.12, 1.13, 1.14 e 1.15 illustrano in maniera più completa 
e particolareggiata la fusoliera nel suo nuovo aspetto. 
Per quanto riguarda possibili problemi di interferenza tra la passerella di 
imbarco passeggeri ed il nastro trasportatore dei containers ( figura 1.13 ), vista 
la vicinanza tra portello di imbarco e portellone del vano cargo, è possibile 
ovviare arretrando il portello di imbarco passeggeri di circa un metro eliminando 
i quattro posti laterali della prima classe ( figura 1.6 ). 
 
Toilet Toiletgalley galley 
galley 
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Figura 1.10 – Vano cargo. 
 
 
 
Figura 1.11 – Zona riposo piloti. 
 
 
 
 
Figura 1.12 – Fusoliera esplosa. 
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Figura 1.13 – Vista laterale. 
 
 
 
Figura 1.14 – Vista frontale. 
 
 
Figura 1.15 – Vista posteriore. 
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ATTACCO MOTORI 
 
 
 
2.1   Caratteristiche degli attacchi motori 
 
Nella Tesi Bottoni-Scanu non si era ancora scelto se posizionare i motori in ala 
oppure in fusoliera, ma si erano lasciate aperte entrambe le possibilità con 
l’accorgimento, nel caso si fosse optato per l’ala, di montare i motori al di sopra 
della stessa per migliorare l’aspetto dell’inquinamento acustico. 
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Successivamente, durante la stesura di questa Tesi, si è scelto di collocare i 
motori in fusoliera e di dotare il PrandtlPlano di due motori Rolls Royce RB 211 
524 H che garantiscono ottime prestazioni e sono capaci di sviluppare la spinta 
necessaria; le caratteristiche di tale motore sono riassunte in tabella 2.1. 
 
TO 
Thrust 
lb 
 
BPR 
 
OPR
Mass 
Flow 
lb/sec 
Cruise 
Altitude
ft 
Cruise 
Mach 
Cruise 
Thrust
lb 
Cruise 
SFC 
1/hr 
Overall 
Lenght
m 
Fan 
Diameter 
m 
Basic 
Weight 
lb 
60600 4.30 33.0 1605 35000 0.85 11813 0.570 3.175 2.192 9670 
 
Tabella 2.1 – Caratteristiche Rolls Royce RB 211 524 H. 
 
Posizionando i motori in fusoliera si presentano i seguenti vantaggi : 
 
• L’ala pulita permette di ottenere un valore elevato di CLmax ( che ha 
beneficio su lunghezza di decollo e velocità di atterraggio ). 
• Il limitato braccio in apertura riduce i problemi di controllo in imbardata 
nel caso di un motore in avaria. 
• Si possono usare carrelli più corti rispetto ai motori subalari con i 
vantaggi di peso che ne conseguono. 
• Minore rumore nella cabina e per i passeggeri. 
 
Dovendosi quindi, in questa Tesi, progettare preliminarmente il tronco di 
fusoliera posteriore, si è reso necessario includere nel lavoro anche gli attacchi 
dei motori. 
La struttura di attacco deve risultare di facile realizzazione, con la possibilità di 
rendere facilmente accessibili ed allocabili tutti gli elementi che la compongono. 
Per questo sono state esaminate varie possibili configurazioni presenti in 
letteratura ed infine è stata scelta una soluzione derivata da quella relativa al 
velivolo Hawker Siddeley Trident 3E ( che monta tra l’altro dei motori Rolls 
Royce Spey ) illustrata in figura 2.1. Questa struttura risulta semplice, leggera e 
garantisce l’ispezionabilità di tutte le sue parti ed inoltre permette un buon 
trasferimento dei carichi agenti sul motore. 
Per quanto riguarda il particolare degli attacchi motore veri e propri, abbiamo 
fatto riferimento a quelli del Fokker F-28 che vengono descritti in figura 2.2.  
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Questa configurazione utilizza un elemento tubolare diagonale, chiamato thrust 
rod, per trasferire la spinta, sia diretta che inversa, direttamente sulla fusoliera 
attraverso un corrente rinforzato. L’utilizzo del thrust rod consente di ottenere 
una struttura più leggera rispetto a quelle che adoperano un pod anche se 
queste trasferiscono il carico in maniera più graduale. 
I motori vengono fissati agli attacchi in tre punti, formando un sistema 
staticamente determinato, attraverso dei collegamenti che li vincolano in ogni 
direzione ma non si oppongono alla loro dilatazione termica. 
 
 
Figura 2.1 – Struttura attacco motori Hawker Siddeley Trident 3E. 
 
 
 
Come descritto nelle  figure 2.2 e 2.3, ogni motore è provvisto di cinque punti di 
attacco  in modo da poter coincidere con i tre collegamenti sia dell’attacco 
destro che di quello sinistro permettendo lo scambio di un motore con l’altro. 
Per quanto riguarda i carichi, la spinta sia diretta che inversa è trasmessa dal 
motore alla struttura di attacco attraverso il ‘ trunnion ’ posto nell’attacco 
anteriore, mentre i tre pendoli, uno anteriore e due posteriori, trasferiscono i 
carichi verticali e laterali. 
Come già detto, un elemento tubolare in acciaio, il thrust rod, sopporta tutta la 
spinta e la trasmette dall’attacco anteriore diagonalmente al corrente rinforzato 
che la distribuisce su tutta la fusoliera. 
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Gli attacchi sono dei forgiati lavorati alle macchine utensili e sono dei 
componenti Safe Life; nel paragrafo successivo verrà descritta nel dettaglio la 
soluzione strutturale adottata. 
 
 
 
Figura 2.2 – Punti di attacco del motore. 
 
 
Figura 2.3 – Attacchi motore Fokker F-28. 
 
 
 
 
2.2  Schemi strutturali 
 
Nell’affrontare il design preliminare degli attacchi dei motori si è cercato di 
ottimizzare il più possibile gli spazi nella direzione longitudinale dovendo far 
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entrare nella zona non pressurizzata : il bulkhead, con la sua ordinata di 
supporto, la struttura dei due impennaggi verticali, con le relative ordinate di 
forza e di forma, e gli attacchi dei motori stessi. 
Nella direzione trasversale invece si è dovuto rispettare un vincolo dettato da 
motivi aerodinamici : per evitare interferenze della fusoliera con il flusso che 
alimenta il motore è necessario che la distanza tra l’asse di rotazione del 
motore e la superficie della fusoliera non sia inferiore al 75-80% del diametro 
massimo del fan. 
Questa condizione è stata di fatto rispettata; infatti il diametro del fan del Rolls 
Royce RB 211 524 H è pari a 2192 mm mentre la distanza minima tra il suo 
asse e la fusoliera risulta essere pari a 1840 mm circa ed è quindi maggiore 
dell’80% del sopraccitato valore. Una descrizione della posizione dei motori 
rispetto alla fusoliera viene data in figura 2.4. 
 
Figura 2.4 – Distanza dei motori dalla fusoliera. 
 
Nel paragrafo precedente abbiamo brevemente descritto come i carichi 
vengono distribuiti alla fusoliera attraverso i vari componenti che compongono 
la struttura degli attacchi; in questo paragrafo invece entriamo più nel dettaglio. 
Come già detto i carichi agenti sul motore vengono presi dalla due travi ad arco 
che sono elementi safe life, per questi componenti abbiamo scelto come 
materiale l’ acciaio semiaustenitico 17-4 PH nello stato di trattamento CH 480 
che presenta caratteristiche meccaniche nettamente superiori a quelle degli 
altri acciai inossidabili e non registra sensibili variazioni sino a temperature 
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dell’ordine di 500 °C. L’attacco anteriore prende tutta la spinta attraverso il 
‘trunnion’  e la trasferisce attraverso il thrust rod al corrente rinforzato 
appartenente alla fusoliera; i pesi e le forze inerziali laterali e verticali, così 
come i carichi giroscopici, vengono invece ripartiti su entrambi gli attacchi come 
verrà spiegato nel paragrafo successivo. 
Una descrizione dei due attacchi anteriore e posteriore è data dalle figura 2.5, 
2.6 e 2.7. 
 
 
 
Figura 2.5 – Vista 1 attacco anteriore. 
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Figura 2.6 – Vista 2 dell’attacco anteriore. 
 
 
Figura 2.7 – Attacco posteriore. 
 
Nella figura 2.5 si può notare il particolare del ‘trunnion’, l’elemento che prende 
tutta la spinta del motore, mentre invece nella figura 2.6(1) si può notare la base 
di attacco del thrust rod nella quale è alloggiato uno snodo sferico. Infatti 
                                                 
1 Le soluzioni rappresentate non sono esecutive. 
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questo elemento tubolare è fissato sia anteriormente che posteriormente 
attraverso due snodi sferici che lo fanno lavorare principalmente a sforzo 
normale nonostante le vibrazioni e le deformazioni a cui è soggetta la struttura 
in prossimità dei motori. 
Per la scelta ed il dimensionamento degli snodi sferici si è fatto riferimento al 
catalogo SKF optando per un prodotto puramente commerciale; in questo 
modo si è fatta una scelta di carattere conservativo in quanto gli snodi di 
utilizzo aeronautico avranno sicuramente prestazioni superiori ed ingombri 
minimi; il tipo di snodo adottato con le sue caratteristiche è descritto in tabella 
2.2. 
Come già detto, il thrust rod è fissato posteriormente al corrente rinforzato che 
presenta anch’esso una sede per lo snodo sferico attraverso il quale la spinta 
viene trasmessa alla fusoliera; per quanto riguarda i carichi laterali e verticali 
invece questi vengono trasmessi a due travi di sezione a ‘C’ che attraversano 
trasversalmente la fusoliera e sono vincolate a due ordinate di forza 
trasmettendo così tali carichi alla fusoliera. 
Gli snodi sferici sono illustrati in figura 2.8, il thrust rod in figura 2.7 mentre i 
componenti restanti sono illustrati nelle figure successive; le figure 2.12, 2.13 e 
2.14 danno invece una descrizione di tutta la struttura nel suo insieme. 
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Tabella 2.2 – Caratteristiche snodo sferico. 
 
 
Figura 2.7- Thrust rod. 
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Figura 2.8 – Snodo sferico. 
 
 
 
Figura 2.9 – Corrente rinforzato. 
 
 
Figura 2.10 – Trave anteriore. 
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Figura 2.11 – Complessivo attacchi. 
 
 
Figura 2.12 – Struttura completa. 
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Figura 2.13 – Struttura completa vista dall’alto. 
 
 
Figura 2.14 – Struttura completa vista laterale. 
2.3   Carichi e dimensionamento 
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Per il dimensionamento degli attacchi motori si devono considerare le seguenti 
situazioni di carico imposte dalle normative [10], dove i carichi indicati sono 
“carichi ultimi” : 
 
1 – Carichi Verticali 
 
a) 6,5 WE combinato con 1,5 TCR    
con TCR = spinta in crociera 
                     WE = peso motore 
 
 
                   
b) -3,5 WE combinato con TCR   
con TCR = spinta in crociera 
                     WE = peso motore 
 
 
2 – Spinta 
 
a) 3,0 TTO combinato con 3,0 WE 
con TTO = spinta massima al decollo 
                     WE = peso motore 
 
 
 
b) 3,0 TR combinato con 3,0 WE 
con TR = spinta inversa 
                     WE = peso motore 
3 – Carichi Laterali 
 
a)  3,0 WE 
 con WE = peso motore 
 
 
 
1,5 Tcr 6,5 We 
3,5 We 
Tcr 
3Tto 3We 
3T(R)
3We 
3 We 
3 We 
 
 XXXV
b) -3,0 WE 
con WE = peso motore 
 
 
 
4 – Momenti Giroscopici 
 
a) Giroscopici di imbardata : MY = INΨ 
Con Ψ= velocità angolare di imbardata 
       I= momento di inerzia assiale parti rotanti   
           motore 
                   N=N° giri/minuto motore 
   Combinato con 1,5 TCR+ 1,5 WE           
         
b) Giroscopici di beccheggio : MZ = -Inθ 
Con θ= 2,25 rad/sec. 
       I= momento di inerzia assiale parti rotanti   
           motore 
       N=N° giri/minuto motore 
               WE = peso motore 
 TCR = spinta in crociera 
       Combinato con 1,5 TCR+3,75 WE 
 
 
Dati Rolls Royce RB 211 524H 
 
TTO = 60600 lbs = 27490 kg 
TCR = 11813 lbs = 5360 kg 
TR = 50% TTO (1) = 13745 kg(2) 
WE = 9670 lbs = 4386 kg 
 
 
                                                 
2 Per il calcolo della spinta inversa si è fatto riferimento al diagramma di pag 211 del Torenbeek con 
valore di ingresso di 4,30 di ByPass Ratio. 
 F2 
F1
My 
1,5 Tcr
1,5 We 
Mz 
F2
F1 
3,75 We
1,5 Tcr
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Per ogni diversa situazione di carico vengono determinate le tensioni in ogni 
componente della struttura e, individuate le condizioni più gravose, si procede 
ad un dimensionamento preliminare. Per condurre l’analisi nel caso di carichi 
combinati si determinano le tensioni sviluppate da ogni singolo carico, e poi 
applicando il Principio di sovrapposizione degli stati elastici, si arriva alle 
tensioni globali. 
Per quanto riguarda l’analisi dei componenti : trave anteriore, thrust rod e 
corrente rinforzato sottoposti a spinta diretta, inversa e di crociera, abbiamo 
ipotizzato che questi formino un sistema di travatura reticolare e si comportino 
come tiranti e puntoni. In questo modo abbiamo determinato le tensioni dovute 
allo sforzo normale in ogni singolo componente e successivamente le abbiamo 
sommate a quelle dovute al taglio ed alla flessione; in seguito è stata ricavata 
la tensione equivalente utilizzando il criterio di Von Mises. 
 
 
2.3.1 Risoluzione della travatura reticolare 
 
Come già detto, per il calcolo degli sforzi normali agenti su trave anteriore, 
thrust rod e corrente rinforzato si utilizza lo schema illustrato in figura 2.15. 
Questo sistema risulta staticamente determinato quindi, risolte le equazioni in 
ogni nodo, è stato possibile ricavare i valori delle tensioni normali agenti su 
ogni componente. 
 
 
α
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Figura 2.15 – Schema travatura reticolare. 
 
 
Di seguito vengono indicati nella tabella 2.3 i dati geometrici della travatura, i 
valori delle forze in gioco e vengono riassunti i risultati per i tre componenti nei 
diversi casi. 
 
 
 
 
 
 
CASO 
 
CARICO 
[kg] 
 
α 
[deg] 
N 
Thrust 
Rod  
[kg] 
N 
Corrente 
rinforzato  
[kg] 
N 
Trave 
anteriore 
[kg] 
Spinta diretta 3 TTO = 82470 12,575 84898 -82470 -18390 
Spinta inversa 3 TR = 41235 12,575 42249 41235 9195 
Carico verticale 1 1,5 TCR = 8040 12,575 8238 -8040 -1793 
Carico verticale 2 TCR = 5360 12,575 5492 -5360 -1195 
 
Tabella 2.3 – Sforzi normali sui componenti. 
 
Nella tabella 2.3 abbiamo evidenziato in rosso le condizioni più gravose per i 
primi due componenti. I dimensionamenti del thrust rod e del corrente rinforzato 
verranno fatti considerando questi carichi mentre il dimensionamento della 
trave anteriore, dovendo tener conto anche della flessione e del taglio, verrà 
fatto considerando tutte le condizioni di carico e le loro combinazioni.  
α
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2.3.2    Carichi giroscopici 
 
In base alle Normative i momenti giroscopici agenti sul motore durante le 
manovre di imbardata e di beccheggio sono i seguenti : 
             ִ 
MY = INΨ 
             ִ 
MZ = -Inθ 
 
Dove 
 
N = N° giri al minuto delle parti rotanti del motore 
 
I = momento di inerzia assiale delle parti rotanti del motore 
          
θ = velocità angolare di beccheggio 
 ִ 
Ψ = velocità angolare di imbardata 
 
Le normative impongono per le velocità angolari i seguenti valori [ref Niu] 
 ִ 
Ψ = 2,25 rad/sec 
 ִ 
θ = 2,25 rad/sec 
 
Per quanto riguarda il numero di giri al minuto delle parti rotanti del motore, si è 
visto [8] che per un turbofan tale valore deve rispettare un limite di sicurezza 
dato dall’espressione seguente 
 
DxN = 2,2 x 10 6 mm x rpm 
 
dove D è il diametro del fan, nel caso del Rolls Royce RB 211 524 H  si ha  
 
D = 2192 mm  
 
e quindi 
 
N = 1100 rpm  
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Per quanto riguarda il calcolo del momento di inerzia assiale delle parti rotanti 
con l’ausilio del programma CATIA abbiamo disegnato tali parti reperendo i dati 
in letteratura [9], è stato assegnato il giusto peso e calcolato : momento 
d’inerzia assiale, posizione del baricentro e direzioni degli assi principali 
d’inerzia. 
I risultati sono riassunti di seguito e la figura 2.16 illustra il modello generato 
con CATIA. 
 
 
     I  
[kgxm2] 
θ 
[rad/sec] 
Ψ 
[rad/sec] 
N 
[rpm] 
Mz 
[kgxm] 
My 
[kgxm] 
2460 2,25 2,25 1100 9410 9410 
Tabella 2.4 – momenti giroscopici. 
 
Determinati i momenti giroscopici agenti sul motore, sono state ricavate le forze 
agenti sugli attacchi anteriori e posteriori e quindi sulle due travi; i risultati sono 
riassunti in tabella 2.5. 
 
Mz My 
F1 
[kg] 
F2 
[kg] 
F1 
          [kg] 
F2 
[kg] 
5227 -9047 -5227 9047 
Tabella 2.5 – forze agenti sulle travi. 
 
Figura 2.16 – Modello generato con CATIA. 
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2.3.3    Dimensionamento del thrust rod 
 
Per il dimensionamento dell’elemento diagonale, come già detto, consideriamo 
la condizione più gravosa che è la spinta diretta. Per questo componente è 
stato scelto come materiale l’acciaio semiaustenitico 17-4 PH nello stato di 
trattamento CH 480 che presenta una σy di 142,7 kg/mm2 e non presenta 
sensibili variazioni delle proprietà meccaniche fino ad una temperatura di 500 
°C. Utilizzando il valore dello sforzo normale massimo e della tensione di 
snervamento si ricavano l’area critica e, in base a questa, dimensioniamo la 
sezione del thrust rod. I valori in ingresso sono i seguenti 
 
N = F1 = 84498 kg 
σy = 142,7 kg/mm2 
 
da cui  
 
Acr = N/σy = 592,13 mm2 
 
Essendo la sezione trasversale del thrust rod una corona circolare abbiamo 
 
A = π ( R2 – r2) 
 
Con  R = raggio esterno 
          r = raggio interno 
 
Si sceglie per il raggio esterno un valore di 85 mm e si determina il valore del 
raggio interno imponendo che l’area della sezione sia maggiore di quella critica 
con un certo margine di sicurezza. 
Scegliendo per r il valore di 83 mm otteniamo una sezione di area pari a 1055 
mm2 a cui corrisponde una tensione normale σ = 80 kg/ mm2 , quindi per 
l’elemento diagonale è sufficiente uno spessore di 2 mm. La sezione è illustrata 
in figura 2.16 mentre i risultati sono riassunti in tabella 2.4. 
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Figura 2.17 – Sezione thrust rod. 
 
R 85 mm 
r 83 mm 
A 1055 mm2 
t 2 mm 
 
Tabella – 2.6 – Dimensioni sezione thrust rod. 
 
Avendo dimensionato il componente in trazione con il carico massimo non 
occorre dimensionarlo in compressione ma occorre comunque verificare la sua 
instabilità elastica presentando questo una elevata lunghezza in rapporto alla 
sua sezione. A tale proposito si determina il suo carico critico e si confronta con 
il carico a compressione. 
Per il calcolo del carico critico si utilizza lo schema seguente in quanto la 
presenza degli snodi sferici alle estremità permette la rotazione delle sue 
sezioni estreme. 
 
 
 
Con queste condizioni di vincolo il carico critico è dato dall’espressione 
 
Pcr = π2EI 
           L2 
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Ed essendo 
 
I = 2π( R4 – r4 )  = 7,4x106 mm4 
                4 
E = 2 x 105 N/ mm2 
 
L = 1825 mm 
 
Otteniamo 
 
Pcr = 438122 N = 44706 kg 
 
Ed essendo 
 
F = 42249 kg 
 
Ne consegue che il thrust rod non si instabilizza in conseguenza della spinta 
inversa. 
 
2.3.4    Dimensionamento del corrente rinforzato 
 
Il materiale assunto per la costruzione del corrente è la lega di alluminio 7075 
T6 che presenta una tensione di snervamento σy = 49,2 kg/mm2; per il suo 
dimensionamento abbiamo utilizzato lo stesso procedimento del thrust rod : 
abbiamo ricavato l’area della sezione critica cui corrisponde la tensione di 
snervamento nella condizione di carico scelta e, partendo da una determinata 
geometria della sezione, abbiamo determinato lo spessore critico e quindi 
scelto lo spessore per il componente. Il margine di sicurezza non deve essere 
troppo elevato in quanto il dimensionamento deve essere fatto con un criterio di 
minimo peso e quindi il componente deve lavorare a tensioni elevate prossime 
a quello di snervamento. 
Per il corrente abbiamo scelto una sezione a ω le cui caratteristiche sono 
descritte in figura 2.17; l’unico parametro che restava da stabilire era lo 
spessore t. 
 
σ = N/A 
 
quindi 
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Acr = N/ σy 
 
 
 
Figura 2.18 – sezione del corrente rinforzato. 
 
 
Ed essendo 
 
F = N = - 82470 kg 
 
σy = 49,2 kg/mm2 
 
si ha 
 
Acr = 1676 mm2 
 
Quindi  
 
tcr = 7,76 mm 
 
Abbiamo scelto quindi per lo spessore il valore t = 8 mm , con questo il corrente 
lavora con una tensione massima pari a 47,72 kg/mm2, la figura 2.18 descrive 
le caratteristiche del corrente. 
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Figura 2.19 – Caratteristiche del corrente rinforzato. 
 
 
2.3.5   Dimensionamento della trave anteriore 
 
Per il dimensionamento della trave anteriore dell’attacco motori abbiamo 
determinato le tensioni derivanti dagli sforzi normali per tutti i casi di carico da 
normativa e le abbiamo combinate con le tensioni normali dovute alla flessione, 
successivamente abbiamo ricavato le tensioni tangenziali dovute al taglio e 
calcolato la tensione equivalente massima nella trave adottando come criterio 
quello di Von Mises. 
Partendo da una determinata geometria della sezione abbiamo infatti calcolato 
con un processo iterativo le tensioni equivalenti per i diversi valori dello 
spessore delle flange e dell’anima variando anche la lunghezza e l’altezza di 
queste ultime, infine le abbiamo confrontate con la tensione di snervamento del 
materiale fino ad ottenere una convergenza nei risultati. 
Il materiale scelto per la trave è l’ acciaio maraging 18 Ni (350) con trattamento 
termico b che presenta una tensione di snervamento σy = 2400 MPa = 244,9 
kg/mm2; la geometria considerata è una sezione a ‘C’. 
Questo procedimento ha evidenziato che la condizione più gravosa per la trave 
anteriore risulta il carico verticale (a).  
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Il carico agente sul motore viene trasmesso all’attacco anteriore attraverso due 
punti aventi diversa distanza dall’ordinata di forza. Il vincolo che questa esercita  
sulla trave è stato schematizzato come un incastro, inoltre è stato ipotizzato 
che vi sia continuità nel taglio e nel momento flettente tra l’attacco motore e la 
trave in corrispondenza della loro giunzione. Lo schema adottato per 
l’applicazione dei carichi è dunque il seguente, con i relativi andamenti del 
taglio e del momento flettente. 
 
 
 
Figura 2.20 – Schema e andamento del taglio e del momento. 
Le grandezze riportate in figura 2.19 hanno i seguenti valori 
 
 
 
 
 
 
 
Tabella 2.7 – Grandezze figura 3.20. 
 
 
Dal precedente schema otteniamo il taglio ed il momento flettente massimi 
agenti sulla trave : 
L1 690 mm 
L2 1680 mm 
T1 7127 kg 
T2 7127 kg 
T1 T2
L1
L2
T1L1+T2L2 
T1+T2 
T2
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Mmax = 1,94x107 kgxmm 
Tmax = 14254 kg 
 
Per il calcolo delle tensioni agenti sulla trave abbiamo utilizzato le seguenti 
espressioni 
 
Ix = 2( ft3 + htf ) + th3 
          12      2        12 
 
τzxmax = Ty ( h - t ) tf 
                     2tIx 
 
τzymax = Ty [ th2 + ( h - t ) tf ] 
                     tIx   8           2 
            _____________ 
τmax = √ τ2zxmax + τ2zymax 
 
 
σzmax = Ty l  h 
             2 Ix 
 
σ = N/A 
 
mentre per il calcolo della tensione equivalente abbiamo utilizzato il criterio di  
Von Mises 
 
           _____________ 
σeq = √ 3τ2max + σ2max 
 
 
Come già detto abbiamo calcolato le varie tensioni per diversi valori dello 
spessore dell’anima e della flangia  facendo variare anche l’altezza e la 
lunghezza di queste ultime con un processo di ottimizzazione sviluppato con il 
codice Matlab 6.5 e per la condizione di carico verticale (a) abbiamo ottenuto i 
seguenti risultati : 
 
• tf = 8 mm 
• th = 8 mm 
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• h = 300 mm 
• f = 80 mm 
• Ix = 1,8x107 mm4 
• τzxmax = 9,14 kg/ mm2 
• τzymax = 17,95 kg/ mm2 
• τmax = 20,14 kg/ mm2 
• σzmax = 159,9 kg/ mm2 
• σz = - 0,49 kg/ mm2 
• σeq = 163,66 kg/ mm2 
 
Considerando quindi la σeq e confrontandola con il valore della tensione di 
snervamento dell’acciaio costituente la trave risulta un valore al di sotto di 
quello considerato. 
Per completezza riportiamo i grafici degli andamenti delle diverse tensioni 
agenti sulla sezione considerata. 
 
 
Figura 2.21 – Andamento delle tensioni nella trave. 
 
 
2.3.6   Dimensionamento della trave posteriore 
 
τzx 
τzy 
σz σzmax 
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Per il dimensionamento della trave posteriore si è utilizzato lo stesso 
procedimento iterativo della trave anteriore, adottando le stesse equazioni e lo 
stesso criterio di equivalenza. Anche in questo caso la situazione di carico più 
gravosa è risultata quella relativa al carico verticale (a). 
Lo schema di applicazione dei carichi utilizzato è descritto in figura 2.22 con i 
relativi andamenti del taglio e del momento flettente. 
Anche in questo caso si è schematizzata l’ordinata di forza come un incastro, a 
differenza della trave anteriore qui il carico agente sul motore viene trasmesso 
all’attacco posteriore e quindi alla trave attraverso un unico punto. 
Come sopra, si ipotizza la continuità del taglio e del momento nel punto di 
giunzione tra trave ed attacco. 
 
 
 
 
 
L1 
T1
T1 
T1L1 
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Figura 2.22 – Caratteristiche delle sollecitazioni. 
 
 
I valori delle grandezze riportate in figura 2.21 sono riportati nella seguente 
tabella  
 
 
 
 
Tabella 2.8 – grandezze figura 2.21. 
 
Dal precedente schema otteniamo i valori del taglio e del momento flettente 
agenti sulla trave 
 
Mmax = 2,56x107 kgxmm 
Tmax =  14254 kg 
 
Il procedimento di ottimizzazione ha portato ai seguenti risultati 
 
 
• tf = 8 mm 
• th = 8 mm 
• h = 300 mm 
• f = 80 mm 
• Ix = 1,8x107 mm4 
• τzxmax = 9,14 kg/ mm2 
• τzymax = 17,95 kg/ mm2 
• τmax = 20,14 kg/ mm2 
• σzmax = 211,47 kg/ mm2 
• σeq = 214,33 kg/ mm2 
 
L1 1800 mm 
T1 14254 kg 
 L
Considerando quindi la σeq e confrontandola con il valore della tensione di 
snervamento dell’acciaio costituente la trave vediamo che siamo al di sotto del 
valore considerato. 
Per completezza riportiamo i grafici degli andamenti delle diverse tensioni 
agenti sulla sezione considerata. 
 
 
 
 
Figura 2.23 – Tensioni agenti sulla trave posteriore. 
 
 
2.3.7   Dimensionamento della ordinata di forza 
 
Per il dimensionamento delle ordinate di forza, dei correnti e dello skin si 
utilizza il seguente schema per le applicazioni dei carichi dove riportiamo anche 
le caratteristiche della sollecitazione 
 
L2
 LI
 
Figura 2.24 – Schema dei carichi e taglio. 
 
Figura 2.25 – Momento flettente. 
 
Anche per le ordinate, i correnti e lo skin la condizione più gravosa risulta il 
carico verticale (a) in quanto si registra il massimo valore sia del taglio che del 
momento flettente trasmesso alla fusoliera. I valori ed il significato delle 
grandezze in esame sono elencati nella tabella seguente 
 
1 – ordinata di supporto al bulkhead 
2 – ordinata intermedia di forma 
3 – prima ordinata di forza  
4 – ordinata di forza intermedia 
1 2 3 4 5 
L1
T1 T2
T1L1+T2L2 
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5 – seconda ordinata di forza 
 
L1 L2 T1 T2 
1376 mm 2800 mm 14254 kg 14254 kg 
Tabella 2.9 . 
 
Nello schema illustrato assumiamo che la parte della fusoliera a monte del 
bulkhead sia molto più rigida rispetto al tronco di fusoliera posteriore e 
trascuriamo le vie di sforzo relative ai due impennaggi verticali, a valle degli 
attacchi dei motori, che sono comunque vincolati all’ala posteriore e 
rappresentano con questa un sistema iperstatico. 
Con questo schema otteniamo i seguenti valori massimi di taglio e momento 
flettente 
 
Tmax = 28509 kg 
Mmax = 5,95 x 107 kg x mm 
 
Il valore del taglio massimo servirà per dimensionare le ordinate di forza mentre 
il momento flettente massimo servirà per ricavarsi l’indice di carico dei pannelli 
irrigiditi. 
Per il dimensionamento delle ordinate di forza, risultando queste un sistema 
molte volte iperstatico, abbiamo utilizzato una procedura ricavata dagli ESDU 
[13] . Questi con l’ausilio di alcuni diagrammi, dati alcuni parametri geometrici, 
permettono di ricavare il momento di inerzia dell’ordinata  necessario a 
sopportare i carichi in gioco. 
Con l’ausilio del programma CATIA ci siamo ricavati tali momenti per diversi 
valori dello spessore dell’anima e della flangia e confrontato i risultati con il 
valore ricavato dai diagrammi ESDU. Portando a convergenza questo 
procedimento iterativo con l’ausilio del programma MATLAB 6.5 abbiamo 
ottenuto i seguenti risultati 
 
 t anima t flangia 
1ª ordinata di forza 3,5 mm 3 mm 
Ordinata di forza intermedia 2,5 mm 3 mm 
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2ª ordinata di forza 3,5 mm 3 mm 
Tabella 2.10 
 
 
2.3.8   Dimensionamento dello skin 
 
Per il dimensionamento dello skin e dei relativi correnti abbiamo utilizzato una 
procedura di minimo peso implementata in MATLAB 6.5 derivata dagli appunti 
di Costruzione Aeronautiche. Questo procedimento iterativo necessita del 
valore dell’indice di carico in ingresso e dà in uscita la geometria del corrente e 
dello skin. 
La nostra fusoliera non ha una sezione circolare ma deriva comunque 
dall’unione di tre tratti di circonferenza con curvatura diversa che si raccordano 
con derivata continua ed è quindi stato possibile studiare l’instabilità di un 
singolo settore di fusoliera noto il raggio di curvatura, dato reperito dalla Tesi 
Bernardini. 
Con l’assunzione fatta di aver trascurato le vie di sforzo dei due impennaggi 
verticali a valle degli attacchi motore ed aver considerato come schema di 
applicazione dei carichi quello illustrato in figura 2.24 la zona con momento 
flettente massimo risulta quella in prossimità dell’ordinata di supporto del 
bulkhead, ed il pannello maggiormente sollecitato a compressione risulta quello 
sul ventre della fusoliera. 
Utilizzando quindi il valore del momento flettente massimo ricavato in 
precedenza abbiamo determinato l’indice di carico per un pannello curvo dato 
dalla seguente espressione 
 
N = 4 x Mmax 
        π D2 
 
dove D rappresenta il valore del diametro della circonferenza a cui appartiene il 
pannello. Assegnato a D il valore del diametro del tratto di circonferenza 
inferiore della fusoliera abbiamo determinato l’indice di carico e portato a 
convergenza il processo iterativo. 
Lo skin irrigidito è però soggetto anche ai flussi di taglio, introdotti attraverso le 
ordinate di forza degli attacchi dei motori, che vanno a incrementare lo stato di 
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tensione. Per verificare tali elementi anche sotto tale condizione di carico si è 
utilizzato un procedimento ricavato dagli ESDU [13] che tramite l’ausilio di 
alcuni diagrammi è in grado di quantificare i flussi di taglio introdotti sullo skin. 
Per la geometria dei  correnti si è scelta una sezione a ω che conferisce un 
buon momento di inerzia pur avendo un’altezza limitata. Questo procedimento 
ha portato ai seguenti risultati 
 
 
Grandezze Valori 
Momento flettente 5,95 x 107 kg x mm 
Indice di carico 12,12 kg/mm 
Passo dei correnti 200 mm 
Spessore skin 2,5 mm 
Peso skin 10,2 kg 
Spessore corrente 4 mm 
Altezza corrente 60 mm 
Flangia corrente 18 mm 
Tabella 2.11 – dati skin. 
 
 
La geometria del corrente è illustrata in figura 2.26. 
Una ultima considerazione da fare è che il pannello superiore in prossimità 
dell’ordinata di supporto del bulkhead è in tensione e quindi andrebbe condotto 
su questa uno studio di fatica, valutando il danneggiamento dovuto ai cicli 
GAG, e quindi  dimensionato, ma avendo questa Tesi un carattere di studio 
preliminare non è stato fatto. 
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Figura 2.26 – geometria dello skin e del corrente. 
 
 
2.3.9    Analisi dei pesi 
 
Per completezza si riporta di seguito una tabella riassuntiva dei pesi di ogni singolo 
componente e del peso totale della struttura degli attacchi dei motori, tali valori sono 
stati calcolati con l’ausilio del programma CATIA attribuendo ad ogni elemento la 
densità che gli compete. 
 
 
 
 
 
 
 
Componente Peso 
Prima ordinata di forza 20,84 kg 
Trave anteriore 133,41 kg 
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Seconda ordinata di forza 18,77 kg 
Trave posteriore 132,28 kg 
Corrente rinforzato 9,13 kg 
Attacco anteriore 147,77 kg 
Attacco posteriore 144,69 kg 
Snodo sferico 1,15 kg 
Thrust rod 60,23 kg 
Ordinata supporto bulkhead 55,31 kg 
Ordinata intermedia 19,45 kg 
Ordinata di forza intermedia 17,38 kg 
Correnti 62,55 kg 
Peso totale struttura 1250,78 kg 
Tabella 2.12 – Pesi struttura. 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
IMPENNAGGI VERTICALI 
 
 
 
 
3.1    Introduzione 
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Il PrandtlPlano si è scelta una architettura a doppio impennaggio verticale 
perché questa offre vantaggi sia dal punto di vista aerodinamico che strutturale. 
Dal punto di vista aerodinamico i due elementi formano con la parte superiore 
della fusoliera, che presenta una curvatura molto piccola, un canale di flusso 
che consente di migliorare l’efficienza aerodinamica nel tronco centrale dell’ala 
e, in tal modo, di trimmare il velivolo con una eguale ripartizione della portanza 
fra l’ala anteriore e posteriore. Dal punto di vista strutturale il doppio fin 
consente un sistema di vincolo all’ala posteriore più favorevole che nel caso di 
un solo fin centrale. Tale soluzione, inoltre, consente di introdurre il momento 
torcente in fusoliera in modo efficace, così come la portanza dell’ala posteriore. 
Nella presente soluzione, vale la pena ricordarlo, la portanza viene introdotta 
dalle due ali e la fusoliera risulta, schematicamente, una trave a doppio 
appoggio, come schematizzato in figura 3.1.  
La soluzione strutturale che è stata progettata a livello preliminare è il risultato 
di uno studio che ha portato ad esaminare diverse possibili soluzioni strutturali 
a partire da quelle presenti in letteratura. 
 
 
 
Figura 3.1 – schema di applicazione del carico sulla fusoliera. 
 
 
La soluzione strutturale adottata per il cassone del fin è tradizionale, con tre 
longheroni in modo da ripartire su più elementi il carico trasmesso dall’ala 
posteriore ( come nel caso di molti velivoli convenzionali ). 
Per quanto riguarda l’attacco del cassone alare degli impennaggi con la 
fusoliera, le principali soluzioni sono due : nella prima il cassone finisce con 
l’impennaggio che viene fissato alle ordinate di forza della fusoliera ( in piani 
normali all’asse della fusoliera ) attraverso delle giunzioni; nella seconda, il 
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cassone prosegue all’interno della fusoliera e viene direttamente fissato sulle 
ordinate di forza che presentano la stessa inclinazione dei longheroni. 
I due tipi di soluzione sono illustrati in figura 3.2. 
Nel caso presente è stata scelta la soluzione ibrida, già adottata sul Boeing 
747, nella quale i longheroni proseguono all’interno della fusoliera e si 
attaccano direttamente alle ordinate di forza, mentre i correnti sono fissati allo 
skin ed alle stesse ordinate di forza della fusoliera con una giunzione ( la 
soluzione strutturale adottata nel Boeing 747 è illustrata nelle figure 3.3 e 3.4 ). 
 
L’architettura del doppio impennaggio è rappresentata nelle figure 3.5, 3.6, 3.7 
e 3.8, mentre le figure 3.9 e 3.10 descrivono i particolari dei longheroni e dei 
correnti; per i primi si è scelta una sezione a “ I ” , per i secondi una sezione a “ 
Z ” ( per le loro caratteristiche geometriche si rimanda al § 3.3 ). In figura 3.13 
sono invece descritte le centine che presentano dei fori di alleggerimento ed 
ispezione. Una visione complessiva dell’aspetto esterno dei due impennaggi è 
invece data in figura 3.14 e 3.15. 
 
 
 
Figura 3.2 – soluzioni strutturali per il fin. 
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Figura 3.3 – giunzione correnti-fusoliera Boeing 747. 
 
 
 
Figura 3.4 – Architettura fin Boeing 747. 
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Figura 3.5 – Prospettiva struttura doppi fin. 
 
 
 
Figura 3.6 – vista laterale. 
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Figura 3.7 – vista frontale. 
 
Figura 3.8 – Altra prospettiva della struttura del doppio fin. 
 LXII
 
 
Figura 3.9 – Longheroni. 
 
 
 
 
Figura 3.10 – Correnti. 
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Figura 3.11 – particolare della sezione dei correnti. 
 
 
 
 
Figura 3.12 – giunzione correnti-ordinate. 
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Figura 3.13 – centine flottanti forate. 
 
 
Figura 3.14 – Prospettiva dei due impennaggi. 
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Figura 3.15 – vista laterale degli impennaggi. 
 
 
Un elemento importante è la centina di forza dei doppi impennaggi che 
costituisce l’elemento di separazione tra questi e la fusoliera. Una descrizione 
di tale elemento è data in figura 3.16 . 
 
Figura 3.16 – elemento di separazione fin-fusoliera. 
 
 
 LXVI
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
3.2    Carichi per il dimensionamento 
 
3.2.1. Introduzione 
 
I carichi agenti sui due impennaggi verticali sono riassunti nel seguente 
schema : 
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I carichi aerodinamici dovuti alla manovra di rollio prescritte nei Regolamenti 
non risultano penalizzanti rispetto agli altri carichi in gioco; quindi, nel paragrafo 
successivo, verranno valutati solo i carichi aerodinamici relativi alla manovra di 
imbardata e alle raffiche laterali, anche in base alla natura preliminare del 
presente dimensionamento. 
 
 
3.2.2. Carichi aerodinamici 
 
 
a) Imbardata 
 
In base alle normative FAR 25 subpart C per il calcolo dei carichi agenti 
durante la manovra di imbardata vanno considerate le seguenti quattro 
condizioni alle velocità di progetto VA , VC  e VD . 
 
1 – Istantanea rotazione del timone fino al massimo valore. 
 
2 – Con il timone mantenuto alla massima deflessione, assumere che l’aereo 
imbardi fino all’angolo β di sovraimbardata dinamica. 
Carichi 
Aerodinamici 
Carichi 
Inerziali
   Imbardata 
Raffica 
L t l
Rollio e di Accoppiamento 
Imbardata 
Rollio 
Carichi 
Trasmessi dall’ala 
posteriore
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3 – Con l’aereo imbardato all’angolo β0 di equilibrio statico, mantenere il 
massimo angolo di deflessione del timone. 
 
4 – Con l’aereo imbardato all’angolo β0 di equilibrio statico, riportare 
istantaneamente il timone in posizione neutra. 
 
Oltre a queste quattro condizioni, le normative impongono di valutare le forze 
inerziali agenti sugli impennaggi verticali, assumendo velocità di imbardata 
nulla ( tale condizione di carico verrà esaminata successivamente ). 
Le velocità di progetto sono state valutate tracciando i relativi diagrammi di 
manovra e di raffica rappresentati in figura 3.17, 3.18 e 3.19 mentre le derivate 
aerodinamiche del velivolo sono state calcolate con l’ausilio del programma 
AVL e di alcuni data sheets per i quali si rimanda in appendice A. 
Come valore di deflessione massimo del timone si è preso l’angolo di stallo, 
valutato con l’ausilio del programma Xfoil.  
In accordo con le metodologie indicate in [6] i carichi agenti sugli impennaggi 
verticali nelle quattro condizioni descritte risultano essere i seguenti : 
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Figura 3.17 – Velocita’ equivalente. 
 
 
 
 
Condizione  1  
 
 
Il carico laterale agente sui due impennaggi verticali è dato dall’espressione 
 
 
Pyvt = Cnδr δr q S b 
                          lvt 
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Figure 3.18 – inviluppo di volo decollo e crociera. 
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Figura 3.19 – Inviluppo di volo in atterraggio. 
 
e la condizione più gravosa per l’impennaggio, per tutte e quattro le condizioni 
contemplate dalla normativa, è risultata la fase di decollo con V=VD, infatti  
essendo 
 
 
Cnδr = - 0,0957 rad-1 
 
δr = 10,8 ° = 0,1884 rad 
 
q = Ve2/296 = 765,46 sl/ft 
 
S = 2066 ft2 
 
b = 144 ft 
 
lvt = 50,13 ft 
 
 
si ha  
 
 
Pyvt = - 93334 lb = - 42336 kg. 
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Questa procedura fornisce la risultante del carico globale sui due impennaggi; 
per determinare come questo si ripartisce su ognuno di essi e l’andamento 
lungo l’apertura, utilizzeremo in seguito il programma AVL ( Athena Vortex 
Lattice )  integrando i risultati con una routine di MATLAB 6.5. 
 
Condizione  2  
 
 
In questo caso il carico laterale agente sui due impennaggi è dato 
dall’espressione 
 
 
Pyvt = [( ΔCnβ )vt kβ β0 - Cnδr δr] q S b 
                                                       lvt 
 
dove 
 
 
• β0 = Cnδr δr = 0,1387 rad = 7,95 ° 
             Cnβ 
 
• kβ = 1,5  ( fattore di sovraimbardata ) 
 
 
mentre il valore 
  
 
( ΔCnβ )vt = 0,038 rad -1  
 
 
si ricava dal grafico di figura 3.20 per β = kβ β0 ≈ 12 ° . In definitiva risulterà 
 
 
Pyvt = - 57399 lb = - 26036 kg 
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Figura 3.20 – Grafico ( ΔCnβ )vt. 
 
 
Condizione  3 : 
 
 
Per questo caso il carico laterale agente sui due impennaggi è dato 
dall’espressione 
 
 
Pyvt = [( ΔCnβ )vt β0 - Cnδr δr] q S b 
                                                  lvt 
 
 
dove la quantità ( ΔCnβ )vt si ricava nuovamente dal grafico di figura 3.20 per il 
valore β = β0 = 7,95 ° per il quale si ha 
 
( ΔCnβ )vt = 0,025 rad -1 
 
Mentre per gli altri parametri valgono i valori trovati in precedenza, quindi si ha 
 
 
Pyvt = - 77576 lb = - 35188 kg 
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Condizione  4 : 
 
 
Per questo ultimo caso il carico laterale agente sugli impennaggi è dato da 
 
 
Pyvt = [( ΔCnβ )vt β0 ] q S b 
                                      lvt 
 
 
dove i parametri hanno gli stessi valori assunti in precedenza, quindi otteniamo 
 
 
Pyvt = 15758 lb = 7148 kg 
 
 
 
Quindi, il caso più importante per gli impennaggi verticali risulta essere il primo, 
in cui  
 
 
Pyvt = -21168 kg 
 
 
Si deve osservare che i casi 2 e 3 ( sovraimbardata e imbardata statica ) 
rappresenterebbero per gli aerei convenzionali una situazione di alta 
sollecitazione torsionale per gli impennaggi verticali, in quanto la forza Cnββ 
agisce sul centro di pressione dell’impennaggio mentre la forza Cnδrδr agisce 
sul timone con segno opposto, generando quindi torsione sulla struttura 
dell’impennaggio. Per la particolare struttura del Prandtl-Plano in cui gli 
impennaggi risultano essere vincolati, sia inferiormente alla fusoliera che 
superiormente all’ala posteriore, la sollecitazione torsionale non risulta invece 
essere rilevante e si può quindi trascurare. 
In base a tale considerazione nel seguito non sarà necessario conoscere 
l’andamento delle pressioni aerodinamiche lungo la corda degli impennaggi ma 
basterà conoscerne l’andamento solo lungo l’apertura per determinare taglio e 
momento flettente agenti. 
 
b) Raffica laterale 
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I carichi dovuti alle raffiche laterali sono valutati seguendo la metodologia 
indicata in [6] . 
In accordo con le normative FAR 25 subpart C vanno considerate le condizioni 
di volo relative alle velocità di progetto VA ,VC  e VD alle diverse quote di decollo, 
crociera e atterraggio. 
A ciascun punto dell’inviluppo compete una diversa intensità di raffica come 
indicato dalle normative e riassunto in tabella 3.1. 
 
 
 
 Decollo 
h = 0 
(ft) 
Crociera 
h = 35000 
(ft) 
Atterraggio 
h = 0 
(ft) 
 Ude (ft/sec) Ude (ft/sec) Ude (ft/sec) 
VB 66 52 66 
VC 50 38 50 
VD 25 19 25 
Tabella 3.1 
 
 
 
Il carico dovuto alla raffica laterale è dato da 
 
 
Pyvt = kg Ude V ( ηvt Cnβvt ) Svt 
                       498 
 
Dove 
 
 
• ηvt Cnβvt = av = 3,3   è la pendenza della curva di portanza dell’impennaggio    
                                  verticale 
 
• kg =  0,88 μ              è il fattore di attenuazione della raffica 
          5,3 + μ 
 
• μ =  _2(W/S)_          è il fattore di massa 
           g c ρ CYβA 
 
Il fattore di massa varia con la quota attraverso ρ e dipende dalla massa del 
velivolo, quindi va calcolato per le tre condizioni di decollo, crociera ed 
atterraggio insieme al fattore di attenuazione di raffica. 
Il peso del velivolo nelle tre fasi di decollo, inizio crociera ed atterraggio è dato 
da 
 LXXVI
 
WTO = 208000 kg = 458640 lb 
 
W2   = 197321 kg = 435093 lb 
 
WLA = 126048 kg = 277936 lb 
 
 
I valori del fattore di massa e del fattore di attenuazione di raffica sono riassunti 
in tabella 3.2 insieme ai carichi risultanti espressi in libbre, da questa si vede 
che la condizione più gravosa per l’impennaggio verticale risulta essere quella 
corrispondente alla fase di decollo per V = VC a cui corrisponde un carico pari a  
 
 
Pyvt = 52531 lb = 23828 kg 
 
 
 
 V 
(Knot) 
Ude 
(ft/sec) 
μ Kg Pyvt 
(lb) 
243 66 2654 0,8782 44225 
381 50 2654 0,8782 52531 
 
Decollo 
476 25 2654 0,8782 32815 
206 52 8107 0,8794 29579 
286 38 8107 0,8794 30010 
 
Crociera 
301 19 8107 0,8794 15792 
227 66 1608 0,8771 41262 
381 50 1608 0,8771 52465 
 
Atterraggi
o 476 25 1608 0,8771 32774 
Tabella 3.2. 
 
 
3.2.3. Carichi inerziali 
 
I due impennaggi verticali sono sottoposti durante le manovre di rollio ed 
imbardata a forze d’inerzia per la presenza dell’ala posteriore ad essi collegata. 
La massa complessiva dell’ala posteriore è data dalla somma della sua massa 
strutturale e della massa del carburante contenuto nei serbatoi alloggiati lungo 
l’apertura alare. 
Le accelerazioni angolari di imbardata e rollio verranno valutate utilizzando le 
equazioni classiche della meccanica del volo. 
Le equazioni utilizzate sono quindi le seguenti : 
                                                                 
L’β β + L’p p + L’r r + L’δr δr + L’δa δa = dp/dt 
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N’β β + N’p p + N’r r + N’δr δr + N’δa δa = dr/dt 
 
 
Le derivate aerodinamiche dimensionali necessarie hanno i seguenti valori : 
 
 
Cy δr = 0,2722 rad -1 
 
Cn δr = -0,0957 rad -1 
 
Cl δa = 0,0133 rad -1 
                                                               
Cn δa = 0,0022 rad -1 
 
Cn β = 0,1480 rad -1 
 
Cl δr = 0,0256 rad -1 
 
 
Verranno ora valutate accelerazioni e carichi inerziali per le manovre di 
imbardata e rollio. 
 
 
a) Imbardata 
 
In base alle normative FAR 25 subpart C nella valutazione delle forze inerziali 
prodotte dalle manovre di imbardata e di rollio si devono considerare nulle le 
velocita angolari r e p , inoltre si considera l’istante iniziale della manovra in cui 
l’accelerazione angolare è massima. Quindi, per ipotesi, abbiamo : 
 
• β = 0 
• r = 0 
• p = 0 
• δa = 0 
 
e l’equazione di equilibrio attorno all’asse Z diventa 
 
 
N’δr δr = dr/dt 
 
Con  
 
N’δr =  Nδr δr + IXZ/IZ Lδr 
 LXXVIII
              1 – I 2XZ/ IX IZ 
 
Nδr = ρ S U20 b  Cn δr 
             2 IZ 
 
Lδr = ρ S U20 b  Cl δr 
             2 IX 
 
 
I momenti di inerzia del velivolo sono stati calcolati con l’ausilio del programma 
CATIA, in cui sono stati assunti i pesi di ogni componente strutturale dalla Tesi 
Bottoni-Scanu così come il peso del carburante imbarcato necessario per la 
missione ( Cap 5 § 1 ref [1] ) e si è costruito un modello distribuendo tali pesi 
lungo tutta la struttura del velivolo, il programma fornisce anche gli assi 
principali di inerzia insieme al baricentro del velivolo come mostrato nelle figure 
3.21, 3.22 e 3.23. 
A questo punto si sono calcolati i valori delle derivate aerodinamiche e delle 
accelerazioni angolari per i diversi punti degli inviluppi di volo come prescritto 
dalla normativa. 
Successivamente, sempre con l’ausilio del programma CATIA, è stata valutata 
la posizione del baricentro della parte superiore dell’ala posteriore e la sua 
massa strutturale, ipotizzando che solo questa parte contribuisca alle forze di 
inerzia agenti sugli impennaggi verticali, come rappresentato in figura 3.24. 
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Figura 3.21 – modello per il calcolo inerziale - prospettiva. 
 
 
Figura 3.22 – modello per il calcolo inerziale – vista laterale. 
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Figura 3.23 – modello per il calcolo inerziale – vista frontale. 
 
 
Figura 3.24 – braccio lungo x. 
 
Si è così valutato il braccio della accelerazione tangenziale e quindi la forza 
inerziale agente sull’ala posteriore per i diversi punti dell’inviluppo di volo 
prodotti dalla manovra di imbardata, infatti abbiamo [6]  
 
ΔXCG 
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nyN = nyA – x  d2ψ + z  d2φ + y ( dφ 2 + dψ 2) 
                   g  dt2     g   dt2    g    dt        dt 
 
e nel caso di sola imbardata abbiamo 
 
nyN = nyA – x  d2ψ 
                   g  dt2    
 
per cui la forza d’inerzia è data da 
 
Fy = m x d2ψ 
               dt2 
 
( il significato delle grandezze è descritto in figura 3.25 ). 
 
 
 
Figura 3.25 – sistema di riferimento inerziale. 
 
 
La massa della parte superiore dell’ala posteriore, come precedentemente 
detto, è data da 
 
m =  mst + mc = 26796 kg 
 
essendo  
 
mst = 14877 kg    massa strutturale 
 
 mc = 11919 kg    massa carburante 
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inoltre 
 
ΔXCG = 18,325 m 
 
IX = 1,454×107 kg×m2 
 
IZ = 3,605×107 kg×m2 
 
IXZ = - 4,954×106 kg×m2 
 
I risultati sono riassunti in tabella 3.3. 
 
 
  Nδr 
[1/rad×sec
2] 
Lδr 
[1/rad×sec2]
N’δr 
[1/rad×sec2]
d2ψ / dt2 
[1/sec2] 
Fy 
[N] 
VA -0,2647 0,1756 -0,3030 -0,0571 28038 
VC -0,5265 0,3492 -0,6027 -0,1136 55782 
 
Decollo 
VD -0,8226 0,5456 -0,9416 -0,1775 87159 
VA -0,0686 0,0455 -0,0785 -0,0148 7267 
VC -0,0919 0,0609 -0,1052 -0,0198 9722 
 
Crociera 
VD -0,1022 0,0678 -0,1170 -0,0220 10803 
VA -0,2210 0,1466 -0,2530 -0,0477 23422 
VC -0,5265 0,3492 -0,6027 -0,1136 55782 
 
Atterraggio
VD -0,8226 0,5456 -0,9416 -0,1775 87159 
Tabella 3.3. 
 
 
b) Rollio 
 
Anche per la manovra di rollio si considera l’istante iniziale in cui le 
accelerazioni sono massime e, in accordo con le normative, abbiamo 
 
• β = 0 
• r = 0 
• p = 0 
• δr = 0 
 
Quindi l’equazione di equilibrio attorno all’asse x diventa 
 
L’δa δa = dp/dt 
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Con  
 
L’δa =  Lδa δa + IXZ/IZ Nδa 
              1 – I 2XZ/ IX IZ 
 
Lδa = ρ S U20 b  Cl δa 
             2 IX 
 
Nδa = ρ S U20 b  Cn δa 
             2 IZ 
 
Utilizzando le relazioni precedenti otteniamo per la manovra di rollio 
 
Fy = m z d2φ 
               dt2 
 
dove il braccio dell’accelerazione tangenziale è stato valutato ancora grazie 
all’ausilio del programma CATIA, come descritto in figura 3.26. 
 
 
 
Figura 3.26 – braccio lungo z. 
 
 
Il suo valore risulta quindi 
 
ΔZCG = 7,933 m 
 
Mentre i risultati sono riassunti in tabella 3.4. 
ΔZCG 
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  Nδa 
[1/rad×sec2] 
Lδa 
[1/rad×sec2]
L’δa 
[1/rad×sec2]
d2φ / dt2 
[1/sec2] 
Fy 
[N] 
VA 0,0061 0,0912 0,0965 0,0168 3571 
VC 0,0121 0,1814 0,1920 0,0335 7121 
 
Decollo 
VD 0,0189 0,2834 0,3000 0,0523 11118 
VA 0,0016 0,0236 0,0249 0,0043 914 
VC 0,0021 0,0317 0,0335 0,0058 1233 
 
Crociera 
VD 0,0023 0,0352 0,0372 0,0065 1382 
VA 0,0051 0,0761 0,0805 0,0140 2976 
VC 0,0121 0,1814 0,1920 0,0335 7121 
 
Atterraggio
VD 0,0189 0,2834 0,3000 0,0523 11118 
Tabella 3.4. 
 
 
Dalle tabelle 3.3 e 3.4 si evince che le condizioni più gravose per gli 
impennaggi verticali, relativamente ai carichi inerziali, risultano quelle 
corrispondenti alle fasi di decollo ed atterraggio per V = VD . 
Sulle fasi indicate nelle tabelle precedenti, ed i relativi valori di velocità 
equivalenti considerati, occorre fare una precisazione : nelle FAR 25 Subpart 
C, § 25.321, si stabiliscono le condizioni che devono essere analizzate per 
determinare i carichi massimi agenti sul velivolo. In particolare si precisa che 
devono essere analizzate tutte quelle condizioni relative “ ad ogni quota critica 
compresa nell’intervallo delle quote prescritte dal richiedente ”, 
successivamente, nel § 25.335, si definiscono i valori delle velocità equivalenti 
che devono essere considerati che, insieme ai fattori di carico prescritti, 
serviranno per tracciare gli inviluppi di volo. Per questo, nel determinare i 
carichi agenti sui doppi impennaggi verticali, abbiamo considerato tutte le 
velocità equivalenti, in accordo con le Normative, alle tre quote che ci 
sembravano più significative : decollo, crociera ed atterraggio ( nel nostro caso 
le quote di decollo ed atterraggio coincidono ). 
Quindi le tre fasi a cui fanno riferimento le tabelle non sono fasi reali in cui 
l’aereo è trimmato per quelle condizioni, ma sono fasi fittizie che stanno ad 
indicare i valori di peso del velivolo e quota che vengono considerati. 
 
3.2.4   Ripartizione del carico sui due impennaggi 
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Come già accennato in precedenza, per valutare come il valore della risultante, 
fornito da questa procedura, si ripartisce sui due impennaggi verticali abbiamo 
utilizzato il programma AVL ® ( Athena Vortex Lattice ). Con riferimento, per 
questa valutazione, solamente al campo aerodinamico che riguarda i due 
elementi, è stato creato un modello geometrico semplificato del velivolo, 
composto dai due soli impennaggi e dall’ala posteriore, simulando la presenza 
della fusoliera con una lastra piana ( in quanto interessava valutare come 
questi elementi influenzassero l’aerodinamica dei due profili creando un effetto 
suolo ) .  
Successivamente, ottenuti i diagrammi degli andamenti di CL*C lungo 
l’apertura, sono stati integrati con l’ausilio di una routine implementata in 
MATLAB 6.5  e ricavato il rapporto di ripartizione tra i due impennaggi. 
Si è visto che durante la manovra di imbardata un impennaggio ‘nasconde’ 
leggermente l’altro; i risultati sono i seguenti 
 
Impennaggio 1   58% 
Impennaggio 2   42%. 
 
L’andamento del carico aerodinamico lungo l’apertura ci servirà in seguito 
anche per determinare la sezione dell’impennaggio maggiormente sollecitata a 
taglio e quindi dimensionare le centine. 
In figura 3.29 è descritta la geometria del modello semplificato utilizzato, 
mentre le figure 3.27 e 3.28 illustrano l’andamento del carico aerodinamico 
lungo l’apertura dei due impennaggi. 
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Figura 3.27 – Distribuzione di portanza sul primo impennaggio. 
 
 
Figura 3.28 – Distribuzione di portanza sul secondo impennaggio. 
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Figura 3.29 – Geometria AVL. 
 
 
 
 
3.2.5   Carichi trasmessi dall’ala posteriore 
 
 
Oltre ai carichi aerodinamici calcolati nei sottoparagrafi precedenti, i due impennaggi 
sono sottoposti anche ai carichi trasmessi dall’ala posteriore. Infatti, nel velivolo in 
esame, la portanza è equamente ripartita sulle ali anteriore e posteriore  quindi la 
fusoliera, a differenza di un velivolo convenzionale, può essere schematizzata come 
una trave sottoposta ad un carico distribuito longitudinale con due appoggi in 
corrispondenza dell’attacco dell’ala anteriore e posteriore come descritto nello 
schema seguente 
 
 
Figura 3.30 – Schema strutturale fusoliera. 
 
 LXXXVIII
 
Le grandezze riportate in figura 3.30 hanno i seguenti valori 
 
 
Grandezza Valore 
L1 13000 mm 
L2 43000 mm 
Lfus 46500 mm 
 
 
Questo schema di applicazione dei carichi servirà in seguito anche per 
determinare taglio e flessione sul tronco posteriore, per dimensionare ordinate 
e skin irrigidito. Da questo schema si evince che l’ala posteriore trasmette su 
ogni singolo impennaggio un carico verticale pari a WTO/4 = 52500 kg. 
Inoltre il carico distribuito della portanza sommato al carico distribuito del peso 
strutturale e di quello del peso del carburante, presente nei serbatoi in ala, 
genera su di essa un momento flettente che si trasmette anch’esso sui due 
impennaggi. Per determinare il valore di tale momento abbiamo utilizzato il 
programma AVL grazie al quale abbiamo ricavato la distribuzione di portanza 
lungo l’apertura alare, successivamente abbiamo sviluppato in codice MATLAB 
6.5  una procedura che tenendo conto dei tre contributi sopraccitati ha 
permesso di ricavare il momento flettente agente sull’ala posteriore nella 
sezione corrispondente all’interfaccia ala-impennaggio. Come già detto in 
precedenza, il carico distribuito della portanza lungo l’apertura è stato ricavato 
con l’ausilio di AVL. Il carico distribuito strutturale invece è stato ricavato 
prendendo il valore del peso strutturale dell’ala posteriore dalla Tesi Bottoni-
Scanu insieme ai suoi parametri geometrici e da questi, è stata ricavata una 
densità strutturale media che è stata poi distribuita in base alla ripartizione delle 
aree in pianta dell’ala. Per il carico distribuito in apertura del peso del 
carburante si è ipotizzato uno schema tipico della posizione dei serbatoi in ala 
ed utilizzato la densità standard del carburante. I dati utilizzati nella routine 
sono elencati in tabella 3.6, mentre lo schema strutturale usato per i serbatoi è 
illustrato in figura 3.33. L’andamento della portanza lungo l’apertura è illustrato 
in figura 3.31 mentre l’andamento globale del carico è illustrato in figura 3.32. 
 
Grandezza Valore 
b 45.4 m 
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bk 4.3 m 
Yr 0 m 
Ct 2.5 m 
Ck 4.3 m 
CR 5.0 m 
Area tip  0.454 m2 
Area kink 1.815 m2 
Area root 2.235  m2 
W wing 14877 kg 
S 160 m2 
Tabella 3.6 
 
Figura 3.31 – Distribuzione della portanza. 
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Figura 3.32 – Andamento del taglio lungo l’apertura alare. 
 
 
 XCI
 
Figure 3.33 – parametri geometrici dell’ala. 
 
3.3   Dimensionamento degli impennaggi 
 
 
3.3.1   Risoluzione del portale 
 
Per determinare i carichi agenti sui due impennaggi verticali si utilizza lo 
schema di applicazione dei carichi seguente 
 
 
P1P2 
M M 
L/4 L/4
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Figura 3.34 – Schema di applicazione dei carichi. 
 
 
 
Dove   P1 = carico aerodinamico sul primo impennaggio 
           P2 = carico aerodinamico sul secondo impennaggio 
           M = momento trasmesso dall’ala posteriore 
           L = portanza sull’ala posteriore 
 
Questo è lo schema classico di un portale; il traverso è rappresentato dalla 
parte di cassone alare posteriore compreso tra i due elementi e i due montanti 
corrispondono ai due impennaggi, la fusoliera è supposta molto più rigida 
rispetto al sistema ala posteriore - bulk laterali - ala anteriore ed è quindi stata 
schematizzata come un incastro per i due impennaggi mentre l’ala è stata 
supposta libera di muoversi. Per risolvere il portale abbiamo sfruttato la sua 
simmetria geometrica e, utilizzando il Principio di sovrapposizione degli stati 
elastici, abbiamo scomposto il sistema principale in sei sottosistemi, alcuni con 
carico simmetrico e alcuni con carico antisimmetrico. 
Risolti separatamente i sottosistemi abbiamo poi combinato i vari valori ed 
ottenuto i carichi globali sui due impennaggi. 
Il sistema principale con i sei sottosistemi sono descritti di seguito. 
 
 
P1P2 
M M 
L/4 L/4
Sistema Principale 
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L/4 L/4 
M M 
Sottosistema 1 Sottosistema 2 
P2/2 P2/2
Sottosistema 3 Sottosistema 4 
P2/2 P2/2 
P1/2 P1/2 
Sottosistema 6 
P1/2P1/2 
Sottosistema 5 
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Nel risolvere il portale abbiamo ipotizzato che questo fosse costituito da aste 
aventi le stesse proprietà elastiche, più precisamente che le quantità EJ del 
traverso ( cassone alare ) e dei due montanti ( impennaggi ) fossero uguali. In 
realtà ciò non è vero perché la EJ equivalente del cassone sarà maggiore della 
EJ equivalente dei due elementi verticali, perché il cassone alare ha spessore 
maggiore di quello dell’impennaggio; dato, comunque, il carattere preliminare di 
questo dimensionamento è stata assunta questa ipotesi semplificativa che, tra 
l’altro, è di tipo conservativo perché in questo modo si attribuisce ai due 
impennaggi un momento flettente maggiore di quello reale. 
Sotto questa ipotesi la risoluzione del portale ha portato ai seguenti risultati, 
con riferimento alla figura 3.34. 
 
Impennaggio 1 Impennaggio 2 
Mmax Tmax Nmax Mmax Tmax Nmax 
-1679 kgxm 24555 kg 52500 kg 92701 kgxm 17781 kg 52500 kg 
 
 
I valori dei momenti flettenti massimi serviranno nel paragrafo successivo per 
ricavare l’indice di carico sullo skin dell’impennaggio e dimensionarlo; la 
distribuzione del taglio, valutata con AVL, servirà per individuare la baia con ΔP 
( variazione del carico distribuito ) massimo e quindi a dimensionare la centina 
maggiormente sollecitata; lo sforzo normale servirà per dimensionare i 
longheroni.   
 
 
3.3.2   Dimensionamento dello skin 
 
Per il dimensionamento dello skin e dei relativi irrigidimenti si è utilizzata una 
procedura di minimo peso sviluppata con il codice MATLAB 6.5 . 
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Questo procedimento di calcolo, date le caratteristiche geometriche del 
cassone alare e l’indice di carico massimo, fornisce i parametri dimensionali 
dello skin e dei suoi correnti che massimizzano il fattore di efficienza strutturale 
α . L’indice di carico massimo è dato da 
 
N =  Mfmax 
        W bw 
 
Dove  Mfmax = momento flettente agente sulla sezione in esame 
           bw = hb – 2ZCG ( con riferimento alla figura 3.35 ) 
           W = larghezza del cassone. 
 
Per la geometria del cassone si utilizza una forma ideale schematizzata in 
figura 3.35; in figura 3.36 è invece illustrata la sezione reale e i parametri che la 
legano a quella ideale. 
 
 
 
 
Figura 3.35 – cassone ideale. 
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Figura 3.36 – sezione reale cassone. 
 
 
Per il pannello sono stati scelti irrigidimenti a ‘Z ’ con rapporto d/h = 0,3, il 
materiale scelto sia per i correnti che per lo skin è la lega di alluminio Al 7075 
T6 con tensione di snervamento σy = 49,2 kg/mm2 . La geometria del pannello 
è schematizzata in figura 3.36. 
 
 
Figura 3.37 – geometria del pannello irrigidito. 
 
 
 
 
Questo procedimento iterativo ha portato ai seguenti risultati 
 
 
Grandezza Valore 
b 140 mm 
σopt 449,91 MPa 
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N 2785,43 N/mm 
α 0,9072 
tm 6,19 mm 
ts 2,52 mm 
d 18 mm 
h 54 mm 
ZCG 13,4 mm 
t 3,08 mm 
 
 
 
 
 
3.3.3    Dimensionamento dei longheroni 
 
 
La direzione dei longheroni e di tutto il cassone dei due impennaggi non è 
parallela alla retta di applicazione del carico; con riferimento alla figura 3.38, 
l’inclinazione longitudinale e trasversale dei due elementi fanno si che il carico 
verticale trasmesso dall’ala posteriore generi, scomponendosi nelle tre direzioni 
principali del sistema di riferimento locale del longherone, un carico di sforzo 
normale e due di taglio, uno nel piano longitudinale dell’impennaggio e l’altro 
nel piano trasversale. 
Il taglio trasversale va ad interessare le anime dei longheroni e si somma a 
quello dovuto ai carichi aerodinamici, mentre il taglio longitudinale va ad 
interessare le flange dei longheroni. Il momento flettente dovuto al taglio 
trasversale va a sollecitare lo skin irrigidito sommandosi al momento trasmesso 
dall’ala posteriore ed a quello generato dai carichi aerodinamici, ricavati in 
precedenza, mentre il momento flettente dovuto al taglio longitudinale va a 
caricare i due longheroni esterni : quello anteriore a compressione, quello 
posteriore a trazione; queste due tensioni si sommano algebricamente a quelle 
dovute al carico di sforzo normale che viene equiripartito sui tre elementi. 
In definitiva sui tre longheroni si hanno i seguenti carichi : 
 
 Longherone 
anteriore 
Longherone 
centrale 
Longherone 
posteriore 
Tlongitudinale 13550 kg 9034 kg 7528 kg 
Ttrasversale 6112 kg 4075 kg 3396 kg 
N 18646 kg 13846 kg 9046 kg 
 XCVIII
 
 
 
 
Figura 3.38 – inclinazioni longitudinale e trasversale degli impennaggi. 
 
 
35°
Piano longitudinale 
15° Piano trasversale 
15°
35° 
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Per i tre longheroni è stata scelta una sezione a ‘ I ’ ; per determinare le sue 
caratteristiche geometriche è stato utilizzato un procedimento iterativo 
implementato nel codice MATLAB 6.5  che, valutando la tensione equivalente 
con il criterio di Von Mises per diversi valori dei parametri geometrici della 
sezione, porta a convergenza tale tensione con quella di snervamento del 
materiale adottato, in questo caso la lega di alluminio Al 7075 T6 con σy = 49,2 
kg/mm2 . 
L’unico parametro fisso è l’altezza dell’anima dei tre longheroni imposta 
dall’altezza del cassone, i longheroni sono rastremati dalla radice al tip ed 
essendo le sollecitazioni costanti lungo l’apertura si sono prese come 
riferimento le sezioni immediatamente adiacenti all’ala posteriore dove il 
cassone alare ha altezza minima.  
Le espressioni utilizzate sono le seguenti 
 
 
Piano longitudinale 
 
• Ix = 4 ( ft3 + htf ) + th3 
                              12      2      12 
• τzxmax =  Ty ( h – t ) tf 
                          2 Ix 
• τzymax = Ty  [  h2 + ( h – t ) f ] 
                             Ix     8          2 
• τzmax = √ τ2zxmax  + τ2zymax 
 
Piano trasversale 
 
• Iy = 4 ( tf3 + tf2 ) + ht3  
                12              12 
• τzxmax = τzymax = Tx  f2 
                   _______2 Iy__ 
• τzmax = √ τ2zxmax  + τ2zymax 
• σz = N/A 
                __________ 
• σeq = √ 3τ2zmax  + σ2z 
 
Questo procedimento ha portato ai seguenti risultati 
 
 
Longherone 1                       Longherone 2                  Longherone 3 
 C
 
ta = 4 mm                               ta = 4 mm                          ta = 4 mm 
        h = 552 mm                           h = 568 mm                       h = 360 mm 
        f  = 50 mm                             f  = 50 mm                         f  = 30 mm 
        tf = 4 mm                               tf = 5 mm                           tf = 4 mm 
 
 
Per completezza si 
riportano anche gli 
andamenti delle tensioni 
nelle sezioni 
 
 
3.3.4    Dimensionamento centine 
 
Per il dimensionamento delle centine forate abbiamo ricavato, come già detto, 
con il programma AVL 3.22 l’andamento delle pressioni aerodinamiche agenti 
sui due impennaggi verticali, abbiamo così individuato la sezione dove il ΔP ( 
differenza del taglio a monte e a valle del diaframma ) è massimo ed abbiamo 
ricavato il carico distribuito lineare sulle due centine che chiudono la baia. 
Successivamente abbiamo considerato la centina maggiormente sollecitata ed 
abbiamo ricavato il suo flusso di taglio massimo. Utilizzando una procedura 
presente il letteratura [3] abbiamo eguagliato, utilizzando un fattore di sicurezza 
n = 1,5, la qmax alla qall ( flusso di taglio ammissibile ) e ricavato lo spessore 
della centina. 
Le espressioni utilizzate sono le seguenti 
                                                  ____ 
qall = kt [ fsh ( 1 – (D/h) 2 ) + fsc √ D/h   ] c’/b 
 
Tx 
τzx 
τzy 
τzx
τzy σz 
Ty 
N 
 CI
dove    k = 0.85 – 0.0006 h/t 
 
            fsh = flusso di taglio critico ottenuto dal diagramma di figura 3.40 
  
            fsc = flusso di taglio critico ottenuto dal diagramma di figura 3.40. 
 
            b = spaziatura dei fori 
 
            h = altezza della centina 
 
            c’ = c – 2B   dove B è dato dalla tabella 3.7 
 
            c = b – D 
 
            D = diametro del foro di alleggerimento  
                             
            q = V/h   dove V è il valore del taglio sul montante della centina 
 
La procedura per il calcolo del flusso di taglio ammissibile utilizza due 
diagrammi ed una tabella riportati di seguito.  
 
 
Figura 3.39 – geometria della centina. 
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Figura 3.40 – Grafico fsh - fsc. 
 
 
 
 
Figura 3.41 – grafico tensione ammissibile. 
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Tabella 3.7. 
 
 
 
 
 
Questo procedimento ha portato ai seguenti risultati 
 
 
Grandezza Valore 
h1 161 mm 
h2 352 mm 
h3 368 mm 
b 400 mm 
D 160 mm 
t 2 mm 
Tabella 3.8 –geometria della centina. 
 
 
3.3.5    Dimensionamento dell’ordinata di forza 
 
 
Per il dimensionamento delle ordinate di forza, dei correnti e dello skin si 
utilizza il seguente schema per le applicazioni dei carichi  
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Figura 3.42 – schema strutturale fusoliera. 
 
Come si può vedere dallo schema, il momento flettente nella zona dei due 
impennaggi verticali è pressoché nullo quindi non è risultato necessario 
dimensionare i correnti e lo skin all’interfaccia impennaggi-fusoliera ma si sono 
presi i risultati ottenuti nel capitolo 2 riguardante l’attacco dei motori. 
Per quanto riguarda le ordinate di forza abbiamo utilizzato la procedura già 
adottata nel precedente capitolo. Il taglio massimo agente sulla fusoliera è il 
seguente 
 
Tmax = 105000 kg 
 
Esso è stato supposto equamente ripartito sulle tre ordinate di forza che 
compongono il sistema di attacco dei longheroni alla fusoliera. Di conseguenza 
il taglio agente su di una singola ordinata di forza sarà il seguente 
 
Tmax = 35000 kg 
 
Quindi, utilizzando ( come già detto nel capitolo 2 ) il programma CATIA per 
calcolare i vari valori del momento d’inerzia e confrontandoli con il valore 
ricavato dai grafici ESDU sono stati ottenuti i seguenti risultati 
 
 t anima t flangia 
1ª ordinata di forza 3,5 mm 3 mm 
2ª ordinata di forza 3,5 mm 3 mm 
3ª ordinata di forza 3,5 mm 3 mm 
Tabella 3.8. 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 CV
 
 
 
 
 
 
 
 
BULKHEAD ED ORDINATA DI 
SUPPORTO 
 
 
 
4.1    Introduzione 
 
Per separare la zona pressurizzata da quella non pressurizzata del cono di 
coda del Prandtl-Plano abbiamo utilizzato un bulkhead di forma semisferica. 
Questo tipo di bulkhead è molto vantaggioso da un punto di vista strutturale 
perché sopporta il carico dovuto alla differenza di pressione a monte e a valle 
attraverso un campo di tensione membranale e risulta efficiente. 
Per il suo disegno abbiamo preso come riferimento il bulkhead del  L-1011 . In 
questa struttura lo skin emisferico è rinforzato con dei correnti radiali con 
sezione a “S” che terminano smussati nella parte centrale della semisfera dove 
vengono fissati con dei collegamenti. Il bordo esterno dello skin è fissato alla 
flangia dell’ordinata di supporto tramite un anello interno, anch’esso di sezione 
a “S”, avente la flangia esterna inclinata con lo stesso angolo dello skin e della 
flangia interna dell’ordinata. Tale inclinazione è di circa 60° come prescrivono 
gli standard. 
A questo anello interno vengono fissati anche i correnti radiali con dei 
collegamenti analoghi a quelli utilizzati nella parte centrale della semisfera. 
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Come si vedrà dalle figure successive, i correnti appartenenti allo skin della 
fusoliera non attraversano l’ordinata di supporto ma la vincolano a monte e a 
valle essendo fissati ad essa con dei collegamenti. 
Una descrizione della struttura del bulkhead adottato sul velivolo L-1011 è data 
nelle figure 4.1 e 4.2, dove vengono evidenziati i particolari dell’anello interno, 
dei correnti radiali e descritti i collegamenti dei vari componenti. In figura 4.3 è 
invece descritto l’angolo di tangenza standard di 60° con cui terminano per 
esigenza strutturale i bordi esterni dello skin emisferico. Nelle figure 4.4, 4.5 e 
4.6 viene invece descritta la soluzione adottata per il Prandtl-Plano, la figura 
4.7 illustra invece il particolare dei correnti radiali mentre la figura 4.8 evidenzia 
il particolare della sezione dell’anello interno, in figura 4.9 è descritta la sezione 
dell’ordinata di supporto. 
 
 
 
Figura 4.1 – Bulkhead L-1011. 
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Figura 4.2 – particolari bulkhead L-1011,. 
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Figura 4.3 – angolo di tangenza. 
 
 
 
Figura 4.4 – vista frontale bulkhead Prandtl-Plano. 
 
 
 
 
 CIX
 
Figura 4.5 – vista laterale bulkhead Prandtl-Plano. 
 
Figura 4.6 – correnti radiali e ordinata. 
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Figura 4.7 – sezione anello interno. 
 
Figura 4.8 – sezione corrente radiale. 
 
Figura 4.9 – sezione ordinata di supporto. 
 
 
 
4.2    Carichi e dimensionamento 
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Lo stato di tensione nello skin del bulkhead emisferico è, come già detto, 
essenzialmente di tipo membranale, il bulkhead attuale, tuttavia, ha una forma 
particolare, dovuta alla atipica sezione della fusoliera. Infatti tale sezione, che 
risulta più larga di quella dei velivoli convenzionali, è stata ottenuta come 
unione di tre tratti di circonferenza di raggio diverso assicurandosi, la continuità 
della derivata come descritto nella figura 4.10. 
Le zone maggiormente sollecitate sono quelle in prossimità dell’anello interno 
di giunzione con la flangia interna dell’ordinata di supporto; in questa zona. le 
tensioni membranali, funzione del raggio di curvatura del pannello, hanno valori 
diversi per i tre diversi valori dei raggi delle circonferenze. 
Per questo motivo sono stati calcolati tre diversi valori dello spessore per 
queste tre zone che sono quindi state dimensionate singolarmente, questi 
diversi valori potranno essere realizzati in sede costruttiva applicando dei 
doubler. 
Lo skin del bulkhead è stato dimensionato a fatica in considerazione del 
carattere di ciclicità del carico applicato; come materiale è stato scelta la lega di 
alluminio Al 2024 –T4 che presenta migliore tenacità a frattura rispetto alla lega 
Al 7075 –T6 che è stata scelta per i correnti radiali e l’anello interno. 
Per il dimensionamento a fatica si è ricavata dal diagramma S-N [4] la tensione 
di rottura corrispondente a 108 cicli di carico della curva corrispondente ad un 
rapporto tra tensione minima e tensione massima R = 0. 
Successivamente si è eguagliata tale tensione a quella di esercizio del 
pannello, usando un fattore di sicurezza n = 1,5 , e si sono determinati gli 
spessori per le tre zone sopraccitate. 
In seguito, utilizzando una espressione che definisce lo spessore medio tm per 
il pannello irrigidito in base alla geometria dei correnti e dello skin, abbiamo 
definito tali parametri geometrici. 
Le espressioni utilizzate sono le seguenti 
 
ft = fФ = pR 
              2t 
 
Dove, con riferimento alla figura 4.11, 
          
         ft = tensione radiale skin 
 
         fФ = tensione circonferenziale skin 
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         p = differenza di pressione esterna e interna 
 
         R = raggio di curvatura dello skin 
 
         t = spessore dello skin 
 
 
 
 
 
Figura 4.10 – sezione fusoliera del Prandtl-Plano. 
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Figura 4.11 – tensioni radiali e circonferenziali. 
 
tm = t + ns As 
               w 
 
dove  t = spessore skin 
 
          ns = numero correnti del pannello 
 
          As = area del corrente 
 
          w = larghezza del pannello 
 
 
La pressione differenziale agente sul bulkhead è stata ricavata dal diagramma 
di figura 4.12, la tensione di rottura è stata ricavata dalle curve S-N descritte in 
figura 4.13. 
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Figure 4.12 – Pressione differenziale, 4.13 – Curve S-N 2024 – T4. 
Questo procedimento ha dato i seguenti risultati ( con riferimento alla figura 
4.10 ) : 
 
tskin ( sezione superiore ) = 1,25 mm 
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tskin ( sezione laterale ) =  0,5 mm 
 
tskin ( sezione inferiore ) = 0,85 mm 
 
tskin = 1 mm  ( per tutte le zone considerate ) 
 
 
Oltre al bulkhead è stata dimensionata in via preliminare, a fatica, anche 
l’ordinata di supporto. Questa è infatti soggetta ad una distribuzione lineare di 
carico radiale di compressione e ad una distribuzione di carico normale al suo 
piano come descritto in figura 4.14. 
 
 
Figura 4.14 – Carichi sull’ordinata di supporto. 
 
 
 
 
Determinata questa distribuzione di carico radiale, è stato utilizzato il 
procedimento già adottato e descritto nei capitoli 2 e 3 per il dimensionamento 
delle ordinate di forza. Per quanto riguarda il carico normale al piano 
dell’ordinata, questo è interamente sopportato dai correnti che la vincolano a 
monte e a valle come illustrato in figura 4.2 . Come materiale è stata scelta la 
lega di alluminio Al 7075-T6.  
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Le espressioni utilizzate sono le seguenti : 
 
NBR = ( p cos Ф ) (   Rc   ) 
2 sin Ф 
 
dove, con riferimento alla figura 4.14 
 
          Ф = angolo radiale 
 
          p = pressione differenziale 
 
          Rc = raggio della fusoliera 
 
          NBR = carico radiale uniforme  
 
 
Anche in questo caso si ripropone il problema della sezione della fusoliera 
unione di tre tratti di circonferenza con raggio diverso, non potendosi in questo 
caso realizzare per motivi tecnologici una ordinata avente anima e flange con 
spessori discontinui, abbiamo calcolato per le tre diverse curvature i valori dei 
carichi agenti ed abbiamo preso il valore massimo, con quello abbiamo 
dimensionato tutta l’ordinata. 
Questo procedimento ha portato ai seguenti risultati 
 
tanima = 2 mm 
 
tflangia = 3 mm 
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ANALISI AGLI ELEMENTI FINITI 
ATTACCO MOTORI 
 
In questo capitolo è riportata un’analisi con software Nastran-Patran 2005 r2a 
per il calcolo dello stato di tensione e deformazione della struttura sotto le 
condizioni di carico definite nel capitolo 2; dato il carattere preliminare 
dell’analisi, non sono state introdotti nelle strutture alleggerimenti locali. Le 
strutture sono state modificate durante questa fase in modo da ottenere valori 
medi di stress compatibili con il materiale utilizzato e soprattutto con i valori 
limite della fatica. Questo processo si è rivelato lungo e laborioso, infatti sono 
stati variati numerosi parametri in modo da minimizzare il peso strutturale in 
fase preliminare tenendo conto di tutte le singole condizioni di carico prescritte 
dalle Normative ( ognuna delle quali va a sollecitare in maniera diversa i diversi 
componenti della struttura ). 
 
 
 
 
5.1   Struttura degli attacchi 
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La struttura degli attacchi motori, come già descritto nel capitolo 2, è composta 
da più parti, ognuna delle quali è stata importata singolarmente dal software 
CATIA  sotto forma di file IGES, in modo da poter assegnare singolarmente le 
loro caratteristiche ( geometria, spessore e materiale ). Si riporta di seguito il 
modello utilizzato per la simulazione. 
 
 
 
Figura 5.1 – modello nastran della struttura. 
 
 
 
 
 
 
 
5.2   Modello agli elementi finiti 
 
Una volta importati i files IGES si è proceduto ad una verifica delle superfici che 
compongono il modello per verificarne la congruenza delle normali; questo 
controllo serve per ottenere che gli elementi che andranno a comporre la mesh 
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abbiano direzioni uniformi e coerenti. Dopo questa verifica è stata sviluppata la 
mesh della struttura prendendo singolarmente ogni componente, in modo da 
ottenere una mesh strutturata per ogni gruppo. Si è cercato in questa fase di 
ottenere una griglia uniforme in modo che gli elementi di gruppi diversi 
avessero i nodi coincidenti; in alcuni casi questo non è stato possibile a causa 
della complessa geometria della struttura e quindi sono stati inseriti alcuni MPC  
( Multiple Point Constraint ) attraverso i quali si sono uniti i nodi non coincidenti. 
Questo ha prodotto nella soluzione, ed in particolare nella visualizzazione dello 
stress, una concentrazione di tensione locale che non esiste nella realtà il cui ‘ 
picco ’ , dunque, può essere trascurato ai fini dell’analisi. Di seguito si riportano 
le figure dei componenti della struttura degli attacchi motori con le rispettive 
mesh, in totale si è raggiunto un numero di elementi pari a  98967 con una 
stima per i gradi di libertà di 390000. 
In questo paragrafo si è affrontato il disegno preliminare del tronco di fusoliera 
posteriore, comprendente gli attacchi dei motori, definendo il dimensionamento 
dei singoli componenti : attacchi, travi di supporto, thrust rod, corrente 
rinforzato, ordinate di forza e di forma, rivestimento e relativi irrigidimenti.  
Le soluzioni illustrate sono derivate da un processo di affinamenti successivi ( 
che non sono stati descritti ) al fine di ottenere stati di tensione elevati ed 
uniformi. 
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Figura 5.2 – mesh dell’attacco anteriore. 
 
Componente Spessore sede 
snodo sferico 
Spessore trave Spessore inserti Materiale 
Attacco anteriore 60 mm 20 mm 24 mm Acciaio PH 17- 4 
Tabella 5.1 – caratteristiche dell’attacco anteriore. 
 
 
Figura 5.3 – Mesh dell’attacco posteriore. 
 
Componente Spessore trave Spessore inserti Materiale 
Attacco posteriore 20 mm 29 mm Acciaio PH 17- 4 
Tabella 5.2 – caratteristiche dell’attacco posteriore. 
 CXXI
 
 
Figura 5.4 – Mesh del corrente rinforzato. 
 
Componente Spessore 
corrente 
Spessore sede 
snodo sferico 
Materiale 
Corrente rinforzato 8 mm 60 mm Acciaio PH 17- 4 
Tabella 5.3 – caratteristiche del corrente rinforzato. 
 
 
 
Figura 5.5 – Mesh del thrust rod. 
 
Componente Spessore 
cilindro 
Spessore attacco 
snodo sferico 
Materiale 
Thrust rod 3 mm 20 mm Acciaio PH 17- 4 
Tabella 5.4 – caratteristiche del thrust rod. 
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Figura 5.6 – Mesh della trave anteriore. 
 
Componente Altezza 
anima 
Lunghezza 
flangia 
Spessore 
anima 
Spessore 
flangia 
Materiale 
Trave anteriore 300 mm 80 mm 8 mm 8 mm 
Acciaio 
maraging 18 Ni 
(350) 
Tabella 5.5 – caratteristiche della trave anteriore. 
 
 
 
Figura 5.7 – Mesh della trave posteriore. 
 
 
 
 
 
Componente Altezza 
anima 
Lunghezza 
flangia 
Spessore 
anima 
Spessore 
flangia 
Materiale 
Trave 300 mm 80 mm 8 mm 8 mm Acciaio 
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posteriore maraging 18 Ni 
(350) 
Tabella 5.5 – caratteristiche della trave anteriore. 
 
 
 
 
 
 
 
Figura 5.8 – Mesh dell’ordinata di forza posteriore. 
 
 
 
 
 
Componente Spessore anima Spessore flangia Materiale 
Ordinata di forza 
posteriore 2 mm 3 mm Al 7075 – T6 
Tabella 5.6 – caratteristiche dell’ordinata di forza posteriore. 
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Figura 5.9 – Mesh dell’ordinata di forza anteriore. 
 
Componente Spessore anima Spessore flangia Materiale 
Ordinata di forza anteriore 2 mm 3 mm Al 7075 – T6 
Tabella 5.7 – caratteristiche dell’ordinata di forza anteriore. 
 
 
 
Figura 5.10 – Mesh dell’ordinata di forza intermedia. 
 
Componente Spessore anima Spessore flangia Materiale 
Ordinata di forza 
intermedia 2 mm 3 mm Al 7075 – T6 
Tabella 5.7 – caratteristiche dell’ordinata di forza anteriore. 
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Figura 5.11 – Mesh dello skin e dei correnti. 
 
Componente Spessore  Materiale 
Skin 1,6 mm Al 7075 – T6 
Tabella 5.8 – caratteristiche dello skin. 
 
Componente Spessore  Materiale 
Skin laterale 4,5 mm Al 7075 – T6 
Tabella 5.9 – caratteristiche dello skin laterale. 
 
Componente Spessore  Materiale 
Corrente 1,6 mm Al 7075 – T6 
Tabella 5.10 – caratteristiche dei correnti. 
 
 
Con skin laterale si è indicata quella parte di rivestimento compresa tra 
l’ordinata di forza anteriore e quella posteriore, dove viene rivettato ( e quindi 
trasferisce gran parte del carico ) il corrente rinforzato. Questo spessore deve 
essere realizzato con l’aggiunta di doubler allo skin di base, resosi necessario 
per l’entità delle tensioni trasmesse in quella zona dal sistema degli attacchi 
motori alla fusoliera. 
Nel paragrafo successivo si illustrano i risultati ottenuti considerando per la 
struttura le otto condizioni di carico combinato previste dalle Normative. 
5.3   Risultati 
 
In questo paragrafo è stata condotta la simulazione per le condizioni di carico 
già illustrate nel capitolo 2; per comodità le riassumiamo brevemente : 
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• Spinta diretta 
• Spinta inversa 
• Carico verticale condizione 1 
• Carico verticale condizione 2 
• Carico laterale condizione 1 
• Carico laterale condizione 2 
• Carico giroscopico My 
• Carico giroscopico Mz 
 
Tutti i carichi applicati nel prosieguo sono carichi ultimi [6] . 
 
 
5.3.1   Spinta diretta 
 
La condizione di carico di spinta diretta si è rivelata la più gravosa insieme alla 
spinta inversa, che verrà analizzata nel sottoparagrafo successivo. Questa 
condizione è stata molto critica per diversi punti di molti componenti ed è stata 
anche la più dimensionante infatti, terminato il processo di affinamento per le 
combinazioni di carico che la componevano, la struttura, fatta eccezione per 
alcuni ritocchi, è stata capace di sopportare anche tutte le altre condizioni di 
carico. 
Di seguito si mostrano i risultati globali relativi ai livelli di tensione e 
deformazione e si analizzano alcuni particolari che si sono rivelati critici nella 
fase iniziale del dimensionamento. 
Lo schema di applicazione dei carichi utilizzato è illustrato in figura 5.12. 
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Figura 5.12 – Schema di applicazione dei carichi. 
 
Il vincolo di incastro è stato realizzato, come illustrato in figura 5.13, tramite 
degli MPC che collegano tutti i nodi dell’anima dell’ordinata di supporto del 
bulkhead coincidenti con i nodi terminali dei correnti ad un unico punto al quale 
sono state impedite sia le traslazioni che le rotazioni. I carichi sono stati 
applicati direttamente agli attacchi dei motori anteriore e posteriore; i carichi 
verticali sono stati applicati su tre zone di nodi, due sull’attacco anteriore ed 
uno su quello posteriore, per simulare la presenza dei collegamenti che 
vincolano i motori agli attacchi stessi; il carico orizzontale ( la spinta ) è stato 
applicato su di una serie di nodi sull’attacco anteriore per simulare la presenza 
del ‘trunnion’ che prende di fatto tutta la spinta del motore, come illustrato in 
figura 5.14. 
      incastro 
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Figura 5.13 – Simulazione dell’incastro tramite MPC. 
 
Questa simulazione del vincolo di incastro produce delle discontinuità nella 
zona prossima all’ordinata di supporto del bulkhead e non consente di 
determinare con esattezza il campo degli spostamenti totali del sistema perché 
nella realtà la sezione d’incastro subirà degli spostamenti, tuttavia permette di 
determinare nella zona di interesse lo stato di tensione e di deformazione della 
struttura. 
 
 
Figura 5.14 – Applicazione dei carichi. 
I risultati ottenuti per questa condizione di carico sono illustrati nelle seguenti 
figure 
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Figura 5.15 – Deformazioni globali della struttura. 
 
Figura 5.15 – Tensioni agenti sulla struttura. 
 
Nella figura 5.15 sono illustrate le deformazioni globali della struttura. La freccia 
massima si registra nel punto estremo dell’attacco anteriore ed è pari a 167 
mm, ( dovuta alla spinta, moltiplicata per il fattore di carico, che si scarica 
interamente su questo componente ). 
Nella figura 5.16 viene invece descritto lo stato di tensione equivalente secondo 
Von Mises della struttura globale. Come si può vedere, il livello medio di stress 
è compatibile con il limite statico del materiale costituente ogni componente; 
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Per il materiale 7075 – T6  si è assunto come limite un valore, corrispondente a 
106 cicli di carico, di 48 ksi  [4] uguali a 330 MPa che potrebbe essere 
accettabile per la fatica salvo verifica ( tenendo conto che si tratta di tensione 
equivalente di Von Mises ) mentre l’acciaio PH 17 – 4, per lo stesso numero di 
cicli di carico, la tensione equivalente vale 165 ksi pari a  1137 Mpa. Il valore 
massimo registrato è dovuto ad un picco localizzato nella zona di connessione 
tra l’attacco e la trave anteriori e deriva dall’applicazione di alcuni MPC. 
Le zone maggiormente sollecitate risultano l’anima delle ordinate di forza 
anteriore e posteriore, il corrente rinforzato ed il thrust rod la cui analisi viene 
riportata in dettaglio nelle figure seguenti. 
 
 
Figura 5.16 – Tensioni agenti sull’ordinata di forza anteriore. 
Anche per quanto riguarda i picchi massimi registrati in tutti i componenti che 
verranno illustrati di seguito vale lo stesso discorso fatto per l’andamento delle 
tensioni globali : questi sono dovuti alla presenza di MPC resasi necessaria per 
l’impossibilità di rendere coincidenti i nodi delle mesh appartenenti a gruppi 
diversi. 
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Figura 5.17 – Tensioni agenti sull’ordinata di forza posteriore. 
 
Figura 5.18 – Tensioni agenti sul corrente rinforzato. 
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Figura 5.19 – Tensioni agenti sul thrust rod. 
 
 
 
Figura 5.20 – Tensioni agenti sul rivestimento. 
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Figura 5.21 – Tensioni agenti sulla trave anteriore. 
 
 
 
Figura 5.22 – Tensioni agenti sulla trave posteriore. 
 
 
 
5.3.2   Spinta inversa 
 
Il modello per questa analisi è rappresentato dalla figura seguente 
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Figura 5.23 – Schema di applicazione dei carichi. 
 
I vincoli e l’applicazione dei carichi sono gli stessi utilizzati nella condizione di 
carico precedente; la fase di postprocessing è visualizzata nelle figure 
seguenti. Pur essendo questa condizione gravosa come la precedente, non ha 
portato ad un ciclo elevato di affinamenti in quanto la struttura, già 
dimensionata in base alla situazione di carico della spinta diretta, si è rivelata 
adeguata. 
 
 
      incastro 
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Figura 5.24 – Deformazioni globali della struttura 
 
 
. 
Figura 5.25 – Tensioni agenti sulla struttura. 
 
 
Come si vede dalla figura 5.25 le zone maggiormente sollecitate sono 
nuovamente : il corrente rinforzato, il thrust rod e le anime delle ordinate di 
forza anteriore e posteriore. Questi particolari sono illustrati nelle figure 
seguenti. 
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Figura 5.26 – Tensioni agenti sull’ordinata di forza anteriore. 
 
Figura 5.27 – Tensioni agenti sull’ordinata di forza posteriore. 
 CXXXVII
 
Figura 5.28 – Deformazioni del thrust rod. 
 
 
 
Figura 5.29 – Tensioni agenti sul thrust rod. 
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Figura 5.30 – Tensioni agenti sul corrente rinforzato. 
 
Anche per questa condizione di carico il livello di stress medio è al di sotto dei 
valori limite di fatica dei materiali che costituiscono i componenti, per quanto 
riguarda i valori massimi registrati, per questi vale il discorso fatto in 
precedenza sulla presenza degli MPC. 
 
 
5.3.3   Carico verticale 1 
 
Lo schema per questa analisi è rappresentato dalla figura seguente; i vincoli e 
le applicazioni dei carichi sono sempre gli stessi e lo saranno anche per le 
condizioni di carico successive. 
Questa combinazione di carichi non è stata particolarmente gravosa per la 
struttura, che non ha registrato valori elevati di tensione equivalente secondo 
Von Mises e non ha sollecitato in maniera critica nessuno dei suoi componenti; 
per questo non si è reso necessario nessun tipo di affinamento. 
I risultati della fase di postprocessing sono illustrati nelle figure seguenti. 
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Figura 5.31 – Schema di applicazione dei carichi. 
 
 
Figura 5.32 – Deformazioni globali della struttura. 
      incastro 
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Figura 5.33 – Tensioni agenti sulla struttura. 
 
 
Dall’analisi della figura 5.32 si vede che la freccia massima di spostamento si 
registra sull’attacco anteriore a causa del carico combinato della spinta e del 
peso del motore moltiplicati per i rispettivi fattori di carico. Questi componenti 
risultano i maggiormente sollecitati insieme al corrente rinforzato; le figure 
seguenti illustrano nel dettaglio le loro tensioni e deformazioni . 
 
 
Figura 5.34 – Deformazioni dell’attacco anteriore. 
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Figura 5.35 – Deformazioni dell’attacco posteriore. 
 
 
 
Figura 5.36 – Tensioni agenti sull’attacco anteriore. 
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Figura 5.37 – Tensioni agenti sull’attacco posteriore. 
 
 
 
Figura 5.38 – Deformazioni del corrente rinforzato. 
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Figura 5.39 – Tensioni agenti sul corrente rinforzato. 
 
Anche qui, come nei casi precedenti, i livelli medi di stress sono al di sotto dei 
valori limite di fatica dei materiali che costituiscono i componenti della struttura. 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
5.3.4   Carico verticale 2 
 
Lo schema per questa analisi è rappresentato dalla figura seguente 
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Figura 5.40 – Schema di applicazione dei carichi. 
 
Questa combinazione di carico si è rivelata critica per le anime delle ordinate di 
forza anteriore e posteriore, dove i livelli medi di stress, trascurati i picchi dovuti 
alla presenza degli MPC, superano leggermente i livelli limite di fatica per la 
lega 7075 – T6, a questo si può rimediare applicando dei doubler locali che 
permettono una migliore diffusione dello stress all’interno dei componenti. 
I risultati in termini di tensioni e deformazioni sono illustrati nelle seguenti 
figure; si riportano in dettaglio anche i risultati per le travi anteriore e posteriore. 
 
      incastro 
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Figura 5.41 – Deformazioni globali della struttura. 
 
 
 
Figura 5.42 – Tensioni agenti sulla struttura. 
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Figura 5.43 – Tensioni agenti sull’anima dell’ordinata di forza anteriore. 
 
 
 
Figura 5.44 – Tensioni agenti sull’anima dell’ordinata di forza posteriore. 
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Figura 5.45 – Deformazioni della trave anteriore. 
 
 
 
 
 Figura 5.46 – Tensioni agenti sulla trave anteriore. 
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Figura 5.47 – Deformazioni della trave posteriore. 
 
 
 
Figura 5.48 – Tensioni agenti sulla trave posteriore. 
 
 
 
 
5.3.5   Carico laterale 1 
 
Per l’analisi agli elementi finiti della struttura per questa condizione è stato 
utilizzato lo schema di applicazione dei carichi seguente 
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Figura 5.49 – Schema di applicazione dei carichi. 
 
Questa situazione di carico si è rivelata dimensionante per gli attacchi anteriore 
e posteriore che sono stati particolarmente sollecitati; per tutti gli altri 
componenti della struttura non si sono registrati valori rilevanti né nel campo 
delle tensioni né in quello delle deformazioni. 
Si riportano di seguito i risultati globali e, più in dettaglio, quelli relativi ai due 
componenti maggiormente sollecitati. 
 
      incastro 
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Figura 5.50 – Deformazioni globali della struttura. 
 
 
 
Figura 5.51 – Tensioni agenti sulla struttura. 
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Figura 5.52 – Deformazioni dell’attacco anteriore. 
 
 
 
Figura 5.53 – Tensioni agenti sull’attacco anteriore. 
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Figura 5.54 – Deformazioni dell’attacco posteriore. 
 
 
 
Figura 5.55 – Tensioni agenti sull’attacco posteriore. 
 
 
 
5.3.6   Carico laterale 2 
 
Per l’analisi agli elementi finiti della struttura per questa condizione di carico è 
stato utilizzato lo schema di applicazione dei carichi seguente 
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Figura 5.56 – Schema di applicazione dei carichi. 
 
Anche questa situazione di carico, come la precedente, si è rivelata 
dimensionante per gli attacchi anteriore e posteriore che sono stati 
particolarmente sollecitati. Si riportano di seguito i risultati globali e più in 
dettaglio quelli relativi ai due componenti maggiormente sollecitati. 
      incastro 
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Figura 5.57 – Deformazioni globali della struttura. 
 
 
 
Figura 5.58 – Tensioni agenti sulla struttura. 
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Figura 5.59 – Deformazioni dell’attacco anteriore. 
 
 
 
 
Figura 5.60 – Tensioni agenti sull’attacco anteriore. 
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Figura 5.61 – Deformazioni dell’attacco posteriore. 
 
 
 
 
Figura 5.62 – Tensioni agenti sull’attacco posteriore. 
 
 
 
 
 
 
5.3.7   Carico giroscopico My 
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Per questa condizione di carico l’analisi è stata condotta adottando il seguente 
schema per l’applicazione dei carichi 
 
 
 
Figura 5.63 – Schema di applicazione dei carichi. 
 
 
Sotto questa condizione di carico sono risultati maggiormente sollecitati 
componenti quali : gli attacchi anteriore e posteriore e le relative travi di 
supporto e il corrente rinforzato nella zona di attacco del thrust rod. Anche in 
questo caso, comunque, i livelli medi di stress si sono mantenuti al di sotto dei 
valori limite a fatica. 
 
      incastro 
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Figura 5.64 – Deformazioni globali della struttura. 
 
 
 
 
 
 
Figura 5.65 – Tensioni agenti sulla struttura. 
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Figura 5.66 – Deformazioni della trave anteriore. 
 
 
 
 
Figura 5.67 – Tensioni agenti sull’attacco anteriore. 
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Figura 5.68 – Deformazioni dell’attacco posteriore. 
 
 
 
 
 
Figura 5.69 – Tensioni agenti sull’attacco posteriore. 
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Figura 5.70 - Deformazioni della trave anteriore. 
 
 
 
 
 
Figura 5.71 – Tensioni agenti sulla trave anteriore. 
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Figura 5.72 – Deformazioni della trave posteriore. 
 
 
 
 
Figura 5.73 – Tensioni agenti sulla trave posteriore. 
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Figura 5.74 – Tensioni agenti nella zona di attacco del thrust rod sul corrente rinforzato. 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
5.3.8   Carico giroscopico Mz 
 
 
Per questa condizione di carico l’analisi è stata condotta adottando il seguente 
schema per l’applicazione dei carichi 
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Figura 5.75 – Schema di applicazione dei carichi. 
 
 
Anche sotto questa condizione di carico, come la precedente, sono risultati 
maggiormente sollecitati componenti quali : gli attacchi anteriore e posteriore e 
le relative travi di supporto e il corrente rinforzato nella zona di attacco del 
thrust rod.  
      incastro 
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Figura 5.76 – Deformazioni globali della struttura. 
 
 
 
 
 
Figura 5.77 – Tensioni agenti sulla struttura. 
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Figura 5.78 – Deformazioni dell’attacco anteriore. 
 
 
 
 
 
Figura 5.79 – Tensioni agenti sull’attacco anteriore. 
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Figura 5.80 – Deformazioni dell’attacco posteriore. 
 
 
 
 
 
Figura 5.81 – Tensioni agenti sull’attacco posteriore. 
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Figura 5.82 – Deformazioni della trave anteriore. 
 
 
 
 
 
Figura 5.83 – Tensioni agenti sulla trave anteriore. 
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Figura 5.84 – Deformazioni della trave posteriore. 
 
 
 
 
Figura 5.85 – Tensioni agenti sulla trave posteriore. 
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Figura 5.86 – Tensione agente nella zona di attacco del thrust rod con il corrente rinforzato. 
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ANALISI AGLI ELEMENTI FINITI 
BULKHEAD ED ORDINATA DI 
SUPPORTO 
 
In questo capitolo è riportata un’analisi con software Nastran-Patran 2005 r2a 
per il calcolo dello stato di tensione e deformazione della struttura sotto le 
condizioni di carico definite nel capitolo 4. Tali strutture sono state modificate 
durante questa fase in modo da ottenere valori medi di stress compatibili con il 
materiale utilizzato e anche riferiti ai valori di riferimento per la fatica. Questo 
procedimento è stato meno laborioso del precedente in quanto la situazione di 
carico da analizzare era una sola : la differenza di pressione a monte e a valle 
della sezione in oggetto. 
 
 
 
 
 
6.1   Struttura del bulkhead e dell’ordinata di supporto 
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La struttura del bulkhead e dell’ordinata di supporto come già descritto nel 
capitolo 4, è composta da più parti, ognuna delle quali è stata importata 
singolarmente dal software CATIA , utilizzato per disegnarle, sotto forma di file 
IGES in modo da poter assegnare singolarmente le loro caratteristiche ( 
geometria, spessore e materiale ). Si riporta di seguito il modello utilizzato per 
la simulazione. 
 
 
 
Figura 6.1 – Modello generato con CATIA. 
 
 
 
 
 
 
6.2    Modello agli elementi finiti 
 
Una volta importati i files IGES si è proceduto ad una verifica delle superfici che 
compongono il modello per verificarne la congruenza delle normali, per 
ottenere che gli elementi che andranno a comporre la mesh abbiano direzioni 
uniformi e coerenti. Dopo questa verifica è stata sviluppata la mesh della 
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struttura prendendo singolarmente ogni componente in modo da ottenere una 
mesh strutturata per ogni gruppo. Si è cercato in questa fase di ottenere una 
griglia uniforme in modo che gli elementi di gruppi diversi avessero i nodi 
coincidenti; in alcuni casi questo non è stato possibile a causa della complessa 
geometria della struttura e quindi si sono inserite alcuni MPC  ( Multiple Point 
Constraint ) attraverso i quali si sono uniti i nodi non coincidenti. Questo ha 
prodotto nella soluzione, ed in particolare nella visualizzazione dello stress, una 
concentrazione di tensione locale il cui ‘ picco ’ può essere trascurato ai fini 
dell’analisi. Di seguito si riportano le figure dei componenti della struttura degli 
attacchi motori con le rispettive mesh. In totale si è raggiunto un numero di 
elementi pari a  14385 con 60000 gradi di libertà. 
 
 
Figura 6.2 – Mesh del bulkhead e dell’ordinata di supporto – vista frontale. 
 CLXXIV
  
Figura 6.3 – Mesh del bulkhead e dell’ordinata di supporto – vista laterale. 
 
Come già descritto nel capitolo 4, la sezione della fusoliera del PrandtlPlane 
non è una sezione circolare ma è formata dall’unione di tre tratti di 
circonferenza di raggio diverso con derivata continua, questo ha imposto 
l’utilizzo di spessori diversi per i tre settori, che compongono il bulkhead, 
descritti nelle tabelle seguenti. Le geometrie delle sezioni dei componenti sono 
già state descritte nel capitolo sopraccitato. 
 
Componente Spessore anima Spessore flangia Materiale 
Ordinata di 
supporto 3 mm 3 mm Al 7075 – T6 
Tabella 6.1 – caratteristiche dell’ordinata di supporto. 
 
Componente Spessore skin Materiale 
    Skin superiore 2 mm Al 2024 – T3 
Tabella 6.2 – caratteristiche dell’ordinata di forza posteriore. 
 
Componente Spessore 
corrente 
Materiale 
    Skin superiore 1 mm Al 7075 – T6 
Tabella 6.3 – caratteristiche dell’ordinata di forza posteriore. 
 
 
Componente Spessore skin Materiale 
    Skin laterale 1 mm Al 2024 – T3 
Tabella 6.4 – caratteristiche dell’ordinata di forza posteriore. 
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Componente Spessore 
corrente 
Materiale 
    Skin laterale 1 mm Al 7075 – T6 
Tabella 6.5 – caratteristiche dell’ordinata di forza posteriore. 
 
 
Componente Spessore skin Materiale 
    Skin inferiore 1,6 mm Al 2024 – T3 
Tabella 6.6 – caratteristiche dell’ordinata di forza posteriore. 
 
 
Componente Spessore 
corrente 
Materiale 
    Skin inferiore 1 mm Al 7075 – T6 
Tabella 6.7 – caratteristiche dell’ordinata di forza posteriore. 
 
 
Componente Spessore anima Spessore flangia Materiale 
Anello interno 1 mm 1 mm Al 7075 – T6 
Tabella 6.1 – caratteristiche dell’ordinata di supporto. 
 
 
 
I tre diversi spessori dei tre settori in cui è suddiviso il bulkhead possono essere 
facilmente realizzati con l’applicazione di doubler, come avviene nella realtà per 
la costruzione dei bulkhead convenzionali, in cui zone con tensioni elevate 
vengono rinforzate localmente, come descritto nelle figure del capitolo 4. 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
5.3   Risultati 
 
In questo paragrafo è stata condotta la simulazione per le condizioni di carico 
già illustrate nel capitolo 4; il processo di affinamento della struttura ha prodotto 
una leggera modifica dei valori degli spessori dei tre skin che compongono il 
bulkhead e di quello dell’anima dell’ordinata di supporto.  
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Di seguito si mostrano i risultati globali dei livelli di tensione e deformazione e si 
analizzano alcuni particolari che si sono rivelati critici nella fase iniziale del 
dimensionamento. 
Lo schema di applicazione dei carichi utilizzato è il seguente 
 
Figura 6.4 – Schema di applicazione dei carichi. 
 
 
 
Il vincolo di incastro è stato realizzato, come illustrato in figura 6.5, tramite degli 
MPC che collegano tutti i nodi dell’anima dell’ordinata di supporto del bulkhead 
coincidenti con i nodi terminali dei correnti ad un unico punto al quale sono 
state impedite sia le traslazioni che le rotazioni. Il carico è stato applicato 
direttamente agli elementi della mesh che compongono lo skin attribuendo alla 
loro superficie superiore una pressione nulla ed a quella inferiore il valore 
ottenuto nel capitolo 4. 
 
 
      incastro 
 CLXXVII
  
Figura 6.5 – Vincolo d’incastro. 
 
 
I risultati ottenuti per questa condizione di carico sono illustrati nelle seguenti 
figure 
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Figura 6.6 – Deformazioni globali della struttura. 
 
 
 
 
Figura 6.7 – Tensioni agenti sulla struttura. 
 
 
 
Nella figura 6.6 sono illustrate le deformazioni globali della struttura mentre 
nella figura 6.7 viene descritto lo stato di tensione equivalente secondo Von 
Mises della struttura globale; come si può vedere il livello medio di stress è 
compatibile, in linea di massima, con il dimensionamento statico a carico 
ultimo. Per la lega 7075 – T6  vale quanto precisato in precedenza ( σ = 330 
MPa ); per la lega 2024 – T3, per lo stesso numero di cicli di carico, si assume 
σ = 45 ksi equivalenti a 310 Mpa, su tali aspetti è necessaria una analisi 
successiva finalizzata alla fatica. Il valore massimo registrato è dovuto a dei 
picchi localizzati nella zona di connessione tra il bulkhead e la flangia 
dell’ordinata di supporto e deriva dall’applicazione di alcuni MPC. Le zone 
maggiormente sollecitate risultano l’aree superiore e inferiore prossime alla 
connesione bulkhead-anima ordinata che corrispondono ai settori con raggio di 
curvatura maggiore; infatti, come descritto nel capitolo 4, la tensione è 
direttamente proporzionale a tale parametro. 
L’analisi di queste aree viene riportata in dettaglio nelle figure seguenti. 
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Figura 6.8 – Deformazioni della zona superiore. 
 
 
 
Figura 6.9 – Tensioni agenti sulla zona superiore. 
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Figura 6.10 – Deformazioni della zona inferiore. 
 
 
 
 
 
Figura 6.11 – Tensioni agenti sulla zona inferiore. 
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Figura 6.12 – Deformazioni della zona centrale. 
 
 
 
 
 
 
 
 
Figura 6.13 – Tensioni agenti sulla zona centrale. 
 
 
 
Anche per quanto riguarda la zona centrale i valori massimi che si registrano 
sono dovuti alla presenza di alcuni MPC, comunque i valori medi di stress di 
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tutta la struttura risultano al di sotto dei valori limite a fatica dei materiali che 
costituiscono la struttura. 
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ANALISI DEI PESI 
 
 
 
In questo capitolo viene fornita una stima dei pesi dei componenti della 
struttura globale del tronco di fusoliera posteriore : attacchi dei motori, bulkhead 
e relativa ordinata di supporto, impennaggi verticali. Di seguito riportiamo i vari 
componenti con i loro pesi. 
 
Zona attacco motori 
Componente Peso 
Prima ordinata di forza 20,84 kg 
Trave anteriore 133,41 kg 
Seconda ordinata di forza 18,77 kg 
Trave posteriore 132,28 kg 
Corrente rinforzato 9,13 kg 
Attacco anteriore 147,77 kg 
Attacco posteriore 144,69 kg 
Snodo sferico 1,15 kg 
Thrust rod 60,23 kg 
Ordinata intermedia 19,45 kg 
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Ordinata di forza intermedia 17,38 kg 
Peso totale struttura 705,20 kg 
Tabella 7.1 – Pesi della zona attacco motori. 
 
Zona bulkhead 
Ordinata di supporto 55,31 kg 
bulkhead 38,55 kg 
Peso totale struttura 93,86 kg 
Tabella 7.2 – Pesi della zona bulkhead. 
 
Zona impennaggi verticali 
Componente Peso 
Prima ordinata di forza 67,83 kg 
Seconda ordinata di forza 67,35 kg 
Terza ordinata di forza 58,11 kg 
Prima ordinata di forma 26,72 kg 
Seconda ordinata di forma 24,74 kg 
Terza ordinata di forma 21,59 kg 
Quarta ordinata di forma 19,98 kg 
Giunzione 73,22 kg 
Longheroni e correnti fin 152,07 kg 
Centine 40,73 kg 
Centina di base 131,48 kg 
Correnti totali fusoliera 45,04 kg 
Skin totale fusoliera e fin 690,68 kg 
Peso totale struttura 1419,54 kg 
Tabella 7.3 – Pesi della zona impennaggi verticali. 
 
Il peso complessivo del tronco di fusoliera, valutando anche la presenza della 
APU per la quale si stima un peso di 246 kg [5] , risulta essere 
 
 P= 2218,6 kg.  
 
I valori stimati per il peso degli impennaggi verticali nella tesi Bottoni-Scanu con 
il modello NASAWEIGHT era pari a  
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Pimpennaggi = 2320 kg  
 
mentre il peso stimato per la zona di coda nella Tesi Bernardini era pari a  
 
Pcoda =1200 kg 
 
per un peso totale : 
 
Ptot = 3520 kg. 
 
Il peso stimato in questa tesi della struttura risulta inferiore a quello stimato 
nelle precedenti; ciò può essere spiegato in modo duplice. La prima causa è il 
fatto che le stime citate non erano frutto di un disegno effettivo, come nel caso 
attuale. Inoltre il peso stimato con il modello NASAWEIGHT  è valido per 
fusoliere convenzionali mentre la fusoliera del PrandtlPlane è del tutto diversa ( 
grande sezione, lunghezza totale notevolmente inferiore ). 
La seconda causa è il fatto che, nella analisi preliminare attuale, non è stato 
affrontato il problema della fatica e Damage Tolerance che potrebbe portare a 
dei necessari cambiamenti con aumento di peso. Resta peraltro da osservare 
che, in questa analisi, non è stato applicato alcun alleggerimento locale. 
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CONCLUSIONI 
 
 
 
Nella prima parte della presente tesi è stato ridefinito tutto l’allestimento interno 
del PrandtlPlane adottando la nuova sezione della fusoliera definita nella Tesi 
Bernardini. 
 Nella parte successiva, definiti gli spazi a disposizione nella zona non 
pressurizzata, è stata progettata l’architettura completa del tronco di fusoliera 
posteriore comprensivo, delle strutture degli impennaggi, con le relative 
ordinate di forma e di forza, degli attacchi dei motori, anche questi con le 
relative ordinate di forma e di forza, e del bulkhead con la relativa ordinata di 
supporto. 
 Il terzo aspetto del lavoro è consistito nel condurre l’analisi agli Elementi Finiti 
delle strutture degli attacchi motori e del bulkhead per dimensionarle con 
maggiore accuratezza. Tale studio non ha tenuto conto dei possibili 
alleggerimenti che possono essere praticati nella struttura; tuttavia, seppure in 
via preliminare, la stima del suo peso mostra una efficienza strutturale elevata 
se confrontata con velivoli con fusoliera convenzionale quali il Boeing B-767 e 
l’Airbus A-330. 
I vantaggi delle soluzioni adottate nella progettazione preliminare delle strutture 
presenti sono i seguenti : 
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• La soluzione con due ali del PrandtlPlane rende la fusoliera una trave 
doppiamente appoggiata 
• La soluzione adottata per la struttura degli attacchi motori con travi 
passanti ed elemento diagonale rende tale elemento più leggero  
• L’adozione di un doppio impennaggio rende tale complesso più leggero 
rispetto alla soluzione con un singolo impennaggio  
 
Nel complesso le soluzioni adottate in questa tesi appaiono interessanti e 
potranno essere la base di partenza per un successivo lavoro di affinamento 
della struttura. 
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APPENDICE A – Calcolo delle derivate aerodinamiche 
 
1- Calcolo delle derivate Clδa e Cnδa 
 
La derivata di momento di rollio dovuto agli alettoni può essere stimata con la 
formula 
 
Clδa = ( Clδ / Clδth ) Clδth _1_ β Clδ  K 
                                        CLα  K    β 
 
Dove, con riferimento ai diagrammi di figura 1 e 2, i vari termini valgono 
 
Clδ / Clδth = 0,72 
 
Clδth = 4,6 
 
Essendo 
 
cf/c = 0,2 
 
t/c ≈ 0,15 
 
K = 0,9529 
 
CLα = 5,987 rad -1 
 
Quindi per il caso in esame abbiamo 
 
Clδa = 0,0133 rad -1 
 
Mentre per quanto riguarda la derivata Cnδa questa è data da 
 
Cnδa = Ka CL Clδa 
 
Dove Ka si ricava dal grafico di figura 3 ed essendo  
 
CL = 0,44 
 
Abbiamo 
 
Cnδa = 0,0022 rad -1 
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Figure 1 e 2 
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Figura 3 
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2 - Calcolo della pendenza della curva di portanza del fin 
 
La pendenza aV della curva di portanza del fin [12] e’ data da 
 
 
av* = __________2π AV eff_______________ 
            2+√ A2 V eff_β2 ( 1 + tg2 Λ C/2 ) + 4 
                      K2                    β2 
 
Essendo : 
 
K = CLαv / 2π = 0.9788 
         ______ 
β = √ 1 – M2   = 0.694 
 
Λ C/2 = 35° 
 
L’allungamento effettivo della superficie di coda verticale si determina con l’ausilio 
del diagramma di figura 1 
 
 
Figura 1 
Dal quale utilizzando il diametro equivalente e le grandezze per il caso in esame 
otteniamo 
               _________ 
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• Deq = √  D/ 0.7854 = 6.02 m 
 
• D/h = 0.93  
 
• AV eff = 0.86 
 
E quindi 
 
av* = 1.315  
 
Questo valore va infine corretto per la presenza della fusoliera e, con riferimento 
alla figura 2, abbiamo 
 
av = av* ab / al = av* 2.6 = 3.42 
 
 
Figura 2 
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3 - Calcolo della derivata CYβ 
 
La derivata aerodinamica CYβ può essere computata coma somma dei seguenti 
contributi : 
 
 CYβ = CYβ f + CYβ w + CYβ v 
 
Con 
 
CYβ f = contributo della fusoliera 
 
CYβ w = contributo dell’ala 
 
CYβ v = contributo delle code verticali 
 
I contributi dell’ala e delle code verticali sono stati calcolati con l’ausilio del 
programma AVL®, per quanto riguarda il contributo della fusoliera abbiamo [12]: 
 
CYβ f = - 2 Ki ( S0 / S ) 
 
Con 
 
Ki = fattore di interferenza ala-fusoliera, definita in figura 1 e 2  
 
S0 = area trasversale della fusoliera alla stazione x0 dove il flusso cessa di essere    
        potenziale  
 
S = superficie alare 
 
La distanza x0 dipende dalla distanza x1 relativa alla stazione della fusoliera dove 
la derivata dSx/dx raggiunge il suo massimo valore negativo come descritto in 
figura 3. 
Nel caso in esame abbiamo : 
 
Ki = 1,3 
 
S0 = 21.56 m2 
 
S = 352 m2 
Quindi otteniamo 
 
CYβ f = - 0,2919 rad -1 
 
Ed essendo 
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CYβ (AVL) = - 0,3724 rad -1 
 
Abbiamo 
 
CYβ  = - 0,6643 rad -1 
 
Figura 1. 
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Figura 2. 
 
 
 
 
 
 
Figura 3. 
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4 - Calcolo delle derivate CYδr e Cnδr 
 
La derivata CYδr può essere valutata con [12] 
 
CYδr = CLαV ( αδ)CL  (αδ)Cl K’Kb SV 
                     ( αδ)Cl                     S 
 
Utilizzando i diagrammi di figura 1,2 e 3 otteniamo 
 
(αδ)Cl = 0,6 
 
( αδ)CL / (αδ)Cl = 1,22 
 
K’ = 0,98 
 
Kb = 0,92 
 
E con le grandezze del caso in esame infine otteniamo 
 
 
Figura 1 
 
 
 
CYδr = 0,2722 rad -1 
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Figura 2 
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Figura 3 
La derivata di momento in imbardata dovuto alla deflessione del rudder, Cnδr , è invece 
data da 
 
 
 CC
Cnδr = - ( lV cos α + ZV sin α ) CYδr = - 0,0957 rad -1 
                            b 
 
Essendo 
 
lV =  14,28 m 
 
ZV = 4,63 m 
 
α = 2° 
 
b = 43,9 m 
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5 - Contributo del doppio fin alla derivata Cnβ 
 
Per il calcolo del contributo dato dal doppio impennaggio verticale montato sulla 
fusoliera alla derivata aerodinamica Cnβ si utilizzano le seguenti relazioni [12]  
valide in campo subsonico per piccoli angoli di attacco ( α ≤ 5° ) : 
 
(Cnβ )2F = - ( CYβ )2F [ (mF/bW) cosα + (z2F/bW) sinα]  
 
con  
 
z2F = 0,5 wcrF sin Г + zcrF cos Г + 0,34 hF 
 
mF = m0F + 0,25 crF + 0,28 hF tan Λ1/4F 
 
( CYβ )2F = -2k2F (cos Г )²a1FKFSF/SW 
 
Dove il significato ed il valore delle grandezze prese in esame sono ricavabili dalle 
figure 1 e 2 e dai grafici di figura 3 e 4. 
Essendo 
 
m0F = 11,3 m 
 
Λ1/4F = 35° 
 
CrF = 8,74 m 
 
Г = 15° 
 
ZcrF = 2,7 m 
 
WcrF = 4,96 m 
 
hF = 4,10 m 
 
Z2F = 4,5 m 
 
WBF = 6,5 m 
 
Otteniamo 
 
(Cnβ )2F = 0,1898 rad -1 
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Figura 1 
 
 
Figura 2 
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Diagramma 1 
 
 
 
Diagramma 2 
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6 - Calcolo del contributo della fusoliera al Cnβ 
 
Il calcolo del contributo della fusoliera alla derivata aerodinamica Cnβ viene fatto 
seguendo la procedura indicata in [12], in base a questa esso e’ dato da 
 
 
(Cnβ )fus = -0,96 Kβ SS Lf [ h1/ h2]1/2[ w2 / w1]1/3  rad -1 
                               Sw b 
 
Con riferimento alla figura 1 e le grandezze del caso in esame abbiamo 
 
 
 
Figura 1 
 
d = distanza naso-C.G. = 23,36 m 
 
Lf = lunghezza fusoliera = 46,5 m 
 
H = altezza fusoliera = 5,4 m 
 
Da cui 
 
D / Lf = 0,5024 
 
Lf / h = 8,61  
 
Ed entrando con questi valori nel diagramma di figura 1 ottengo 
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Kβ = 0,14 
 
Inoltre essendo 
 
SS = superficie laterale fusoliera = 198 m2 
 
Sw = superficie alare =  362 m2 
 
b = 43,9 m2 
 
h1 = 5,25 m 
 
h2 = 4,97 m 
 
w1 = 3,18 m 
 
w2 = 3,21 m 
 
infine otteniamo 
 
(Cnβ )fus = 0,07821 rad -1 
 
Sommando questo contributo al valore ottenuto con il programma AVL™ applicato al 
modello geometrico del Prandtl-plano senza fusoliera otteniamo per l’intero velivolo  
 
CnβA = (Cnβ )AVL + (Cnβ )fus = 0,1480 rad -1 
 
Essendo  
 
(Cnβ )AVL = 0,0698 rad -1 
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7 - Calcolo del CLαV  
 
In accordo con il metodo DATCOM la pendenza della curva di portanza 
bidimensionale del profilo naca 0008 utilizzato per il doppio impennaggio 
verticale e’ data da 
 
CLα = 1,05 [CLα / (CLα )th] (CLα )th 
             β      
 
dove, con riferimento alla figura 1: 
 
 
(CLα )th = 2π + 4,7 t/c ( 1 + 0,00375 ΦTE ) rad -1 
 
 
 
 
 
 
Figura 1 
 
 
 
Quindi, con le grandezze del caso in esame, essendo 
 
ΦTE/2 = 5,143 ° 
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CLα / (CLα )th = 0,8 
 
(CLα )th = 6,67 rad -1 
 
Ottengo 
 
CLαV = 5,6028  
                 β  
 con 
          _______ 
β = √ 1 – M 2  
 
quindi nel nostro caso, per M = 0,8, ottengo 
 
CLαV = 5,6028 / 0,6 = 9,338 rad -1  
 
E considerando il punto dell’inviluppo di volo relativo alla condizione di decollo 
nel punto D abbiamo 
 
M = 0,72 
 
β = 0,694 
 
CLαV = 8,073 rad -1 
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